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The Radar Appearance of a Rotating Corner Reflector! 


By 
Robert J. Davis* 
(With 6 Figures) 


(Received March 31, 1958) 


Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


The Radar Appearance of a Rotating Corner Reflector. One method by which an 
artificial earth satellite can be made visible to radars at a distance of 200 miles or 
more is to build a corner reflector into it. Alternatively an expandable object might 
provide a radar echo without an increase in the effective drag cross section or in mass. 
For an eight-corner reflector of three mutually perpendicular planes, the radar cross 
section is proportional to the square of the effective area and inversely proportional 
to the square of the wavelength. For a corner of given size, the echo falls logarith- 
mically as the square of the angular errors in the construction of the 90° corners. 
Accuracy of 0°.4 in the error angle is sufficient to insure maximum echo at a 
wavelength of 1 centimeter; the limiting angle increases proportionally to wavelength. 
The maximum radar cross sections, for corners within a sphere of 20-inch diameter, 
would then be 7020 square feet for a l-centimeter radar, and 777 square feet for a 
3-centimeter radar. Hence the 20-inch corner might possibly be observable with an 
ideal microwave radar at a distance of 200 miles. Practically, however, no such radar 
is known to exist. 

For a spinning object, the average radar cross section would be 900 square feet, 
with the shape of the signal strength curve giving information as to the orientation 
of the spin axis in space and relative to the object. A spinning satellite would probably 
be easier to locate than a non-spinning one. 

This paper represents a revision of a portion of a much more lengthy report by 
Davis, WHIPPLE, and ZIRKER, prepared under the U. S. Office of Naval Research, 
Contract NONR-1641(00), in collaboration with the Varo Manufacturing Company 
of Garland, Texas. The previous report considered the motion and observability of 
an artificial satellite of the earth moving in an equatorial orbit of low eccentricity. 
This paper presents the conclusions that were reached concerning the radar appearance 
of such an object. 

The major portion of the original report has been published as a separate paper 
by Davis, WHIPPLE, and ZIRKER, in “Earth Satellites — Their Scientific Uses”’ 
(J. A. vAN ALLEN, ed.; Ann Arbor: University of Michigan Press, 1956). 


Das Radarbild einer rotierenden Winkelantenne. Stattet man einen kiinstlichen 
Erdsatelliten mit einer eingebauten Winkelantenne aus, so kann man ihn fiir ein 
Radargerat tiber eine Entfernung von etwa 320 km oder noch weiter sichtbar machen. 


1 Opinions expressed in this paper are those of the author and do not necessarily 
reflect the views of the Navy Department. 

2 Harvard College Observatory and Smithsonian Astrophysical Observatory, 
Cambridge, Mass., U.S.A. 


Astronaut Acta, Vol. V, Fasc. 1 
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Andererseits kann ein Flugk6érper, dessen Oberflache sich ausdehnt, ohne dabei 
seinen wirksamen Luftreibungsquerschnitt oder seine Masse zu vergrdBern, ein 
Radarecho darstellen. Die wirksame Reflexionsflache fiir Radarsignale einer Acht- 
Winkel-Reflektorantenne ist proportional dem Quadrat der wirksamen Reflexions- 
flache und umgekehrt proportional dem Quadrat der Wellenlange. Logarithmisch 
mit dem Quacrat der Fehler in der Herstellung der 90°-Winkel verringert sich das 
Radar-Echo-Signal, betrachtet fiir eine Antenne von bestimmter und konstanter 
GréBe. Winkelgenauigkeiten von 0,4° reichen bei einer Wellenlange von 1 cm aus, 
um Héchstwerte des Echos sicherzustellen; der Grenzwinkel steigt proportional 
mit der Wellenlange an. Die maximale Radarreflexionsflache fiir Winkelantennen 
innerhalb einer Kugel von etwa 50,8 cm Durchmesser wiirde dann etwa 652,15 m? 
fiir Radarbetrieb auf einer Wellenlange von 1 cm betragen; ftir 3-cm-Betrieb dagegen 
etwa 72,18 m?. Eine etwa 50,8-cm-Winkelantenne kénnte demnach méglicherweise 
in einer Entfernung von etwa 320 km, auf dem cm-Bereich betrieben, erfaBt werden. 
In Wirklichkeit aber ist die Existenz eines solchen Radargerates nicht bekannt. 

Fiir einen rotierenden Gegenstand wiirde die wirksame, mittlere Reflexionsflache 
etwa 83,61 m? betragen. Die Kurvenform der aufgezeichneten Feldstarke laBt die 
Orientierung der Rotationsflache im Raum und relativ zum Gegenstand selbst er- 
kennen. Wahrscheinlich wird es leichter sein, die Existenz eines rotierenden als die 
eines nicht rotierenden Satelliten festzustellen. 

Diese Abhandlung stellt eine revidierte Neuausgabe eines von Davis, WHIPPLE 
und ZIRKER verfaBten, weit umfangreicheren Berichtes dar, der im Rahmen des 
Vertrages NONR-1641(00), U.S. Office of Naval Research, in Zusammenarbeit 
mit der Varo Manufacturing Company, Garland, Texas, gegeben wurde. Die erste 
VerOdffentlichung betrachtete Bewegung und Méglichkeit einer Beobachtung eines 
kiinstlichen Satelliten, der die Erde in der Ebene des Aquators mit nur geringer 
Exzentrizitat umkreist. Der vorliegende Bericht gibt Ergebnisse als Folgerung der 
Betrachtung von Radarbildsignalen eines solchen Gegenstandes. 

Der GroBteil des Aufsatzes in seiner Originalfassung ist als getrennte Verdffent- 
lichung von Davis, WHIPPLE und ZIRKER in “Earth Satellites Their Scientific Uses”’ 
(J. A. VAN ALLEN, ed.; Ann Arbor: University of Michigan Press, 1956) erschienen. 


La réponse radar d’un réflecteur diédre rotatif. Une méthode pour rendre un 
satellite artificiel visible au radar a des distances de 320 km et plus consiste a lui 
incorporer un réflecteur diedre. Comme solution alternative un object expansible 
peut produire un écho radar sans accroissement de masse ni de trainée effective. 
Pour les huit diedres d’un réflecteur a trois plans orthogonaux, la section radar 
efficace varie en raison directe du carré de la surface effective et en raison inverse 
du carré de la longueur d’onde. Pour des dimensions données, |’écho décroit lo- 
garithmiquement comme le carré des erreurs constructives sur les angles de 90°. Une 
précision de 0.4° est suffisante pour obtenir un écho maximum pour une longueur 
d’onde centimétrique; l’angle limite croit proportionnellement a la longueur d’onde. 
La section efficace maximum serait alors de 652.15 m? pour un réflecteur inscrit 
dans une sphére de 50.8 cm de diamétre et un radar a longueur d’onde centi- 
métrique; cette section serait réduite a 72.18 m? pour une longueur d’onde de 
trois centimétres. L’observation serait alors théoriquement possible a une distance 
de 320 km avec un radar idéal. Un tel instrument ne semble pas exister a l'heure 
actuelle. 

La section efficace moyenne d’un objet en rotation serait de 83.61 m? 
et la forme du signal regu permettrait de positionner l’axe de rotation dans l’espace 
et par rapport a l’objet. Un satellite en rotation serait probablement plus facile a 
localiser. 

Cet article est une révision d’une partie d’un rapport plus étendu par Davis, 
WHIPPLE et ZIRKER, préparé sous contrat NONR-1641(00) de 1’U.S. Office of Naval 
Research en collaboration avec la Varo Manufacturing Company de Garland, Texas. 
Le rapport précedent avait trait au mouvement et a l’observabilité d’un satellite 
inscrit dans une orbite équatoriale de faible excentricité. Le présent article présente 
les conclusions concernant la réponse radar d’un tel objet. 
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Le rapport original a été publié dans sa majeure partie sous forme d’article séparé 
par Davis, WHIPPLE et ZIRKER dans ‘‘Earth Satellites — Their Scientific Uses” 
(J. A. vAN ALLEN, ed; Ann Arbor: University of Michigan Press, 1956). 


Explanation of Symbols 


= Effective area of corner reflector. 

= Aperture of dihedral corner reflector. 

= Intensity of a radar signal. 

= Length of side of corner reflector. 

= Angular distance from spin axis of trihedral corner reflector to the line of sight 
(see Fig. 4). 

= Angular Velocity of Rotation of object = d&/dt. 

= Angle between the line of sight and the nearer of the two reflecting planes 
involved in dihedral reflection. 

= Shape and size factor for dihedral reflection (see section VI). 

= Angle between the line of intersection of the two reflecting planes and the 
direction perpendicular to the plane of polarization of the incoming radar wave. 

= Angle between axis of symmetry of trihedral corner reflector and the line of 
sight (see Fig. 2). 

= Angle between axis of symmetry of trihedral corner reflector and spin axis. 

= Angle between axis of symmetry of second trihedral corner reflector and the 
line of sight, when the object in the radar beam consists of more than one 
effective corner reflector. 

— Linear amount of deviation of a corner reflector from 90°, = «1. 

= Deviation of corner angle from right angle. 
Dihedral angle between a plane through the line of sight and the axis of 
symmetry of a trihedral corner reflector and a plane through the axis of 
symmetry and one of the intersections of the faces (see Fig. 4). 

= € measured relative to the spin axis rather than to the line of sight (see Fig. 4). 

= Dihedral angle between one face of a trihedral corner reflector and a plane 
through the line of sight and the intersection of two of the reflecting faces 
(see Fig. 2). 

= Wavelength of a radar wave. 

= Dihedral angle between the plane through the spin axis and axis of symmetry 
of a trihedral corner reflector and the plane through the spin axis and line 
of sight (see Fig. 4); S = d&/dt. 
3.1416..., as in mathematics. 

= Radar cross section, or area of a conducting sphere which would produce the 
same return signal. 

= Average radar cross section during one rotation of the object. 


c 


Q 


= Average of Gave for all possible axes of rotation. 

= Average of a for all possible values of r, with the spin axis fixed relative to 
the object. 

= Angle between line of sight and one face of corner reflector (see Fig. 2). 

= Dihedrai angle between the plane through the axis of symmetry of a trihedral 
corner reflector and the intersection of two of the faces and the plane through 
the axis of symmetry and the line of sight (see Fig. 2). 

= w measured relative to the spin axis rather than to the line of sight (see 
Fig. 4). 

= Dihedral angle between the plane through the axis of symmetry of a second 
trihedral corner reflector and the intersection of two of the faces and the plane 
through the axis of symmetry and the line of sight, when the object in the 
radar beam consists of more than one effective corner reflector. 


QArQquar 


> 
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I. Introduction 


In order to obtain the most information from the proposed artificial earth 
satellite, we should observe it by as many different methods as possible. The 
chances of observing it by radar are greatly improved if the object contains a 
corner reflector. This paper discusses the appearance which an eighteen-inch 
spherical satellite would present if it contained an internal eight-corner reflector. 
This reflector would be formed by three mutually perpendicular planes through 
the center of the sphere and would be bounded by the spherical surface. At the 
time of its launching, the object would be set into rotation at an initial speed of 
1800 revolutions per minute about an axis determined largely from dynamical 
considerations. 

In this paper, the radar cross section is determined for several possible axes 
of rotation as seen from several aspect angles. Both instantaneous cross sec- 
tions, o, and average cross sections, G, are determined. The effects are considered 
of deviation of the corner angles from right angles, of rotation of the plane of 
polarization of the radar signal, and of dihedral reflection. Although all computa- 
tions were performed on the assumption of a sphere of 18-inch diameter and a 
radar wavelength of 1 centimeter, the results can be corrected to any other 
diameter or wavelength by multiplying by an appropriate factor. 

The maximum possible radar cross section, Omax, for an 18-inch sphere observed 
with a l-centimeter radar, is 4600 square feet; the average cross section, Ga, 
is 900 square feet. The effect of deviations of the corner angles from right angles 
is to decrease the return signal. For an 18-inch sphere and 1-centimeter radar, 
maximum returned signal strength is decreased by 1 decibel when all corner 
angles are in error by 0°.4, by 3 decibels when all corner angles are in error by 0°.7, 
and by 10 decibels when all corner angles are in error by 1°.4. The plane of 
polarization of the radar wave is not affected by trihedral reflection. However, 
for dihedral reflection the plane of polarization is rotated. The effect of this 
rotation is to decrease the effective returned signal strength. The effect of 
dihedral reflection is to give an extremely high cross section at the points where 
the trihedral reflection is zero. The maximum cross section for dihedral reflection, 
Opmax, iS 18,200 square feet for the object under consideration. However, the 
instantaneous cross section for dihedral reflection, ap, falls off so rapidly for 
small deviations of the line of sight from the optimum plane that the average 
cross sections given above are not appreciably affected; dihedral reflection is 
zero when this deviation is 1°.3. Dihedral reflection also falls off as y and x 
(defined in sections VI and VII below) vary from their optimum values. 

Since o is proportional to /4//?, where / is the radius of the sphere and 4 is 
the wavelength of the radar employed, all cross sections in the preceding par- 
agraph must be multiplied by a factor of 1.525 to obtain the corresponding values 
for a 20-inch sphere, and by a factor of 0.111 to obtain their value for a 3-cen- 


timeter radar. 
Radar observations of the satellite can be expected to furnish the following 


information: 
a) Its distance and direction, determined in the usual manner. 
b) Its instantaneous radial velocity, determined from the Doppler shift. 
c) Orientation of its axis, determined from oscilloscope curves of the in- 
stantaneous return signal from the rotating object and from the way in which 


these curves change with time. 
Thus radar observations can furnish information about the object which is 


unobtainable visually, and which can be converted directly into additional 
information about the upper atmosphere. 
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II. Construction of the Corner Reflector 


The satellite will probably be a sphere of about eighteen inches diameter. 
It may be subjected to forces as high as 100 g during the launching and during 
the subsequent release into 
an orbit. It will also be sub- 
jected to considerable centrif- Pole of rotation 
ugal force while it is spin- 
ning. Therefore the following 
construction of the corner 
reflector is suggested: 


Eight corners will be for- 
med by the intersection of 
three mutually perpendicular 
planes passing through the 
center of the sphere. This 
construction gives the most 
uniform cross section possible 
in three dimensions with cor- 
ner reflectors. These planes will 
be constructed of a conduct- 
ing rubber or similar mate- pibliiiaiiinls dat tiitanaaass 
rial so that initial stresses will ar 
not permanently deform the Fig. 1. Recommended construction of radar satellite 
corner. They will be bounded with internal eight-corner reflector 
by the surface of the sphere, 
which will be constructed 
of an airtight fabric coated 
with a radar-transparent paint. The object will be set rotating at 1800 revolutions 
per minute or less by the last stage of the launching rocket. This rocket will be 
spin stabilized at 1800 revolutions per minute, but a low-friction bearing could 
be placed between the rocket and satellite to reduce the initial rotation of the 
latter. The spin axis should be made coincident with the intersection of two of 
the planes of the corner reflector, since the object can be made to withstand 
greater stresses from rotation about this axis. In order to give greater gyroscopic 
stability to this axis, a heavy ring will be placed around the ‘‘equator’’ to give 
this axis the maximum moment of inertia for any axis. This model is illustrated 
in Fig. 1. 


f 


& 


III. Properties of the Corner Reflector 


As was shown by O’NEAL, Hott and Crovut [1], a corner reflector gives a 
radar cross section greater than that of any other type of object of the same size. 
The effective area, 4,, of a corner reflector is defined as the reflection of the 
corner in itself. A, is greatest for a “square” corner and least for a ‘‘triangular’”’ 
corner, with the “circular” corner provided by the satellite lying almost exactly 


halfway between these two extreme cases. Since o = 42 4,?/A? [2], where 
o is the radar cross section and / is the wavelength, it is advantageous to 


work with the shortest possible wavelengths. 


A, will vary as a function of the aspect of the corner, being greatest 
when the corner is viewed along its axis of symmetry and decreasing 








Fig. 2. Angular definitions pertaining 
to a trihedral corner reflector 
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to zero when it is viewed along one of 
its boundary planes. In the latter in- 
stance, however, dihedral reflection be- 
comes important and tends to raise the zero 
points. 

O'NEAL et al. [l) plot A, for both 
triangular and square corners as a func- 
tion of g and 4, which are defined as in- 
dicated in Fig. 2. SPENCER [2] plots A, for 
triangular and square corners as a function 
of 6 and w, which are also defined in Fig. 2. 
Here, the corner reflector is formed by the 
intersection of planes AOP, BOP, and AOB. 
OR is the axis of symmetry of the corner, 
and OL is the direction of the line of sight 
to the observer. A, B, P, R, and L areall 
on the surface of a sphere of radius /. 


IV. Computations 


To describe the radar appearance of the satellite as seen from all possible 
aspects, I took as a starting point the graphical presentation of A, as given by 


SPENCER 


(2) for triangular and square corner reflectors, since these curves are 


simpler when given in terms of 6 and w than when given in terms of » and 8. 
By interpolating between these two extreme cases, A, can be plotted for a circular 


Ae (Sq. In.) 


\ 


\ 


corner reflector with an estimated 


maximum error of 1 percent, 


which is more than accurate 
enough for our purposes. As is 
shown by SPENCER [2], A, is 
independent of mw for 6 less 
than approximately 26°. The 
curves of A, as given by SPENCER 
were corrected for a side length, 
l, of 9 inches. The curve of A, for 
the circular corner was obtained 
by interpolation between these 
two curves.. To ascertain its rel- 
ative position between them, 
A¢max Was computed for the circu- 
lar corner according to principles 
given by O'NEAL et al. [1] and 
by SPENCER [2], and was found 
to lie almost exactly halfway 
between the two curves. Since 
the maximum separation of the 
two curves is 100 percent of 
their mean value, an error of 
1 percent in the interpolation 





A, as a function of 6 and w 


would produce a 1 percent error 
in the final curve. After the 
curve of A, for the circular cor- 
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ner was drawn in, its accuracy was checked by computing A, for 6 = 27°, 
w = 60°. The curve was found to be accurate at this point to within 1 percent 
of its value. The resulting curve of A, for a circular corner plotted against 6 
and m is shown in Fig. 3. 

Next, the maximum radar cross section was computed, using SPENCER’s 


formula 
A," 
Coat = 42 (4 5 (1) 
A 


The results are given in Table I. 


Table I. Maximum Radar Cross Sections for a Satellite Object (Triple Reflection) 





A i 
1 cm. 3 cm, 10 cm. 





9 inches | 4600 sq. ft. 511 sq. ft. 46.0 sq. ft. 
10 inches | 7020 sq. ft. He See: 70.2 sq. ft. 


Therefore, the satellite might possibly be detectable at 200 miles with a 
l-centimeter radar, and could conceivable be visible with a 3-centimeter radar. 
However, no known radar is powerful enough to detect such an object at such a 
distance. 

Next, the object is assumed to be rotating about an arbitrary axis, OS, as 
shown in Fig. 4. The initial speed of rotation, S, will be 1800 revolutions per 
minute, or 30 revolutions per second. The original axis of rotation, OS, will 
coincide with OP. S will decrease slowly with time, due to wind resistance, 
and OS may wander away from OP due 
to a variety of causes. S may decrease 
rapidly with time due to eddy currents 
arising from the earth’s magnetic field. 

The pulse repetition frequency of an 
average radar is approximately 600 pulses 
per second, so that there will be at least 20 
pulses during every rotation. At an altitude 
of 200 miles and a speed of 4.5 miles per 
second, the object will be within radar range 
for less than 10 minutes; during this inter- 
val the axis will remain essentially fixed 
in space and the speed of rotation will remain 
essentially constant. The only variables 
involved in one observation period on the 
object, therefore, will be S < 30 revolutions 
per second, and 7, which is aslowly varying Fig. 4. Angular relationships for a 
parameter that may be assumed constant trihedral corner reflector 
during any one revolution of the object. 

The desired result is to obtain instantaneous and average values of o as the 
object rotates. The direction of the axis of rotation, OS, need be considered to 
vary over only one-sixth of the area of one of the eight corners, due to symmetry. 
Eighteen cases were considered at 9° intervals over this area; however, computa- 
tions were performed only for the seven cases tabulated in Table II; other values 
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were obtained by interpolation. For each of these cases, r was allowed to vary 
from 0° to 90° over 9° intervals; again, not all values of r were considered, and 
the missing values were supplied by interpolation. For each value of 7, § was 
varied through one entire revolution at 9° intervals, and A, found for each of 
these points. As can be seen from Fig. 2, L does not necessarily lie in the same 
octant of the sphere as does S. Therefore, it was necessary in some instances to 
compute 6’ and w’ in order to obtain A,. Conversion from one coordinate system 
to another was made by standard trigonometric formulae. A, was then plotted 
against S on a scale that is linear in A,”, and, therefore, ino. A family of curves, 
with y as a parameter, was thus obtained for each case considered. 

To obtain G, the average radar cross section during a rotation of the object, 
the formula 





§ = 360" 360° 
dé 
o— dt o dé 
| dt ; “ 
= £= 0° 0 : 
¢= Hag — =? @) 
dé 
[ta 
dt 
§=0° 


was used. This integral was found both by first-order numerical integration and 
by taking the areas under the curves with a planimeter. The maximum difference 
between the planimeter measurements and the numerical integrations was 
approximately 10 percent, the average difference being 3 percent. The results 
of the numerical integrations are shown in Table II. The estimated probable 
error of these averages is 5 percent. In Table II, G@ is given as a function of 7 
and of the position of point S, and is given in square feet. It is assumed that 
1 = 9 inches and that 4 = 1 centimeter. Numbers in parentheses are obtained 
by interpolation, and are less accurate than other numbers. 


Table II. Average Radar Cross Section (@) 





S Case 1 Case 2 Case 5 Case 7 Case 15 Case 16 Case 18 
6 = 0° o=8" | o=20" | 0 = 27° | 6—35°.3 | 0O=— 46°.) | 6 = SET 





y = -- wo = 0° | wa = 30° | w=0° |w=60° a =0° w=0° 
0° 4600 3120 1465 620 0 49 0 
9° 3120 2840 (1379) (760) (345) (180) 15 

18° 1718 (1764) 1289 (900) (690) (310) 79 
rE fia 555 680 (985) 1038 (1035) 450 303 
36° 74 (680) 684 (1010) 1377 930 811 
45° (347) (680) (692) (985) 906 1402 1477 
54° 621 684 700 960 (615) (1477) 1859 
63° (869) (936) (805) (955) 325 1402 1430 
72° 1108 1184 91] (947) (729) (985) 809 
81° (955) (1083) (997) (938) (1132) (566) 254 
90° 795 985 1083 935 1539 121 0 
Save 822 982 884 955 764 922 861 


The figures in parentheses in Table II were obtained by linear interpolation. 
Such values were never obtained unless the two curves between which the 
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interpolation was made were sufficiently similar that the approximate shape of 
the interpolated curve could be reasonably inferred. It is estimated that the 
probable error of the averages (Gaye) as listed is 5 percent. 

To obtain Gave, the average radar cross section averaged over all y for each 


case, the following formula was used: 
90° 


[a sin y dr 90° 
- 0 ae 
Cave = op = | Gsinrdr. 


sin rar 


0 


Table III. Case Number and Average Radar Cross Section as a Function of ds and ws 





Re 0° 9° 18 36 45 54 





Case 1 Case 2 Case 4 Case 7 Case 16, Case 18 
822 982 (971) 955 922 861 


Case 17 
(842) 


Case 9 
($40) 


Case 3 Case 6 
(807) (793 


Case 10 
(778) 


Here, siny represents the average value of siny: sinry = 2/z. From these 
values, Table III was constructed. Again, numbers in parentheses were obtained 
by linear interpolation. It will be noted that the positions of the 18 cases as listed 
here, computed on the basis of equal distribution of points over a sphere, do not 
agree exactly with those actually computed, and listed in Table II. These latter 








10 


R. J. Davis: 





cases were selected arbitrarily before the entire problem was formulated. The 
differences are in all cases so small, however, and Gaye varies so slowly, that the 
accuracy of the results (+ 5 percent) is not affected. 





























Table IV. Radar Cross Section (a) as a Function of w and 6 
a 6 ° ° 97 C ° RAO 
~ 0° 9 18 27 36 45 54 
@ > ie 
0° 4600 3120 1709 676 254 49 0 
13° 0 
16° 89 
21 577 
, : i wae fo wee eee es ol ee Vol. 
30° 1709 5 
195° 
31° 20 
42° 503 
47 2 
60° 3120 1709 
62° 0 
63° 475 


To obtain G, the average of Gave for all possible axes of rotation, the formula 
60° x 


|v. [ 22x dd, 


Fi = — <______ (4) 


| dw, | as. 


0 0 


was used, where sin x = (3 — 2 sin? w,)~"/*. This formula represents integration 
Of Gaye over the area RPA’, and then division by the same area to obtain an 
average. The result, obtained by first order numerical integration from Table III, 
was o = 865 square feet, + 5 percent. The effect of dihedral reflection, discussed 


Dd ake 


in sections VI and VII below, is to raise this value by approximately 20 square feet, 


and can be neglected. 


To check the value of a, the average value of o for a non-rotating sphere was 


computed from the following formula: 
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60° 

Ky dw i do 

0 


0 
Here, as before, sin x = (3 — 2 sin? w)-"/2, 

In Table IV, ao is given as a function of w and 6. Formula (5) was derived in 
the same manner as was formula (4). The result, obtained by first order numerical 
integration from Table IV, was o = 1038 square feet. This number may be 
slightly too high; the value 900 square feet is therefore assigned to a. As will 
be pointed out in section VIII below, the rotating sphere should be easier to pick 


up by radar. 


V. Effect of Deviation of Corner Angles from Right Angles 


SPENCER [2] gives the following expression: 
reduction of Omax in decibels «x 4?, (6) 


where 4 = el, e being the deviation of the corner angles from right angles, 
if we assume equal deviations. From the value of A as tabulated against loss in 


Table V. Error Angle which will Produce the Indicated Reduction of Maximum 
Cross Section 
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lcm 





decibels, Table V was constructed. Table V indicates that, for maximum effi- 
ciency, the corner angles of the reflector must be constructed in such a manner 
that they will remain accurate to within 0°.4 after the object has been launched 


and set spinning. 


VI. Effect of Dihedral Reflection 


Dihedral reflection produces an extremely high cross section at the points 
where the line of sight crosses over from trihedral reflection by one corner to 
trihedral reflection by another. As is evident from Fig. 6, the trihedral reflection 
from these points is zero. 

The radar cross section for diiebiad reflection, op, is given by the following 
formula [2]: 

OD = Op max Sin? a, (7) 


where @pmax is the maximum radar cross section for dihedral reflection and « 
is the angle between the line of sight and the nearer of the two reflecting planes 
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involved in the dihedral reflection. From Eq. (1), which holds for dihedral reflec- 
tion as well as for trihedral reflection, we find that, for / = 9 inches and 4 = 1 


Ac (Sq. In 
189.7 436000 


o (Sq Ft 


1789+ 432000 418000 





1265+ + 9000 








45° 60° 75° 30° a 





P 


Fig. 6. Variation of dihedral cross section away 
from the optimum plane 





centimeter, 0p max = 18,200square 
feet. In Fig. 5, op is plotted 
against «. 

The radiation pattern of a 
dihedral reflector in a direction 
away from the plane perpendic- 
ular to the two reflecting planes 
will be a diffraction pattern of 
the general form [2]: 

sin? 

I=], ae (8) 
where # will depend upon the 
geometrical shape and size of 
the effective area. ROBERTSON 
(3] gives the equation 


sing, = <, (9) 


where g, is the angular distance 
from the direction of maximum 
intensity to the direction of zero 
intensity and a is the size of the 
aperture measured in the same 
plane as g, (Fig. 6). As is seen 
from Fig. 6, a = PP’ = 2/ for 
directions away from the plane 
of maximum efficiency. £ is 
related to g by the relationship 
£/180° =q/q,, where @ is defined 
as indicated in Fig. 6. We thus 
obtain the diffraction curve 
shown in Fig. 6. In this curve, 
PY, =29,, and I, = 92? I,/4. See 
ROBERTSON [3]. 

Inserting the values /=9 
inches and 4 = 1 centimeter into 
the above equations, and noting 
that o is proportional to J, 
we obtain the values g, = 1°.3, 
Op,;max = 18,200 square feet, 
Op, max = 817 square feet, 
Op,max = 272 square feet, and 
Op,max = 91 square feet. 


VII. Rotation of the Plane of Polarization 


As is shown by O’NEAL et al. [1], the plane of polarization of the radar signal 
is not changed by trihedral reflection. For dihedral reflection, however, the plane 
of polarization is rotated by an angle 2 y, where y is the angle between the line 
of intersection of the two reflecting planes and the direction perpendicular to 
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the plane of polarization of the incoming wave. Its effect is to decrease the effec- 


tive cross section by a factor cos? 2 y. 
Combining Eqs. (7) and (8) with the polarization effect, we obtain the 


expression 


cin? SE? (79/91) .-294- 
te a OT ty (10) 


Gp, the average value of ap over the surface of the sphere, is then found from the 
expression 
45° 45°90 


a a 


| dx, | dy | cvcose de 


5, =? __9 0 
D~ ~~"450 45° 90° 


da | dy | cosy dy 

0 0 0 
In this expression, cosy represents the average value of cosm from g = 0 
tog = 90°; cosy = sin gy = 2/m = 0.637. The resulting value of op is 20 square 
feet, so that the averages given above in section IV are not appreciably affected 
by dihedral reflection. 

There will be interference [4] between the dihedral reflection and the trihedral 

reflection, but since the only dihedral return of appreciably intensity occurs 
when the trihedral return is of negligible intensity, this effect can be ignored. 





VIII. Radar Appearance of the Object 


From the preceding discussion, it is seen that the satellite will give an echo 
of variable intensity on the PPI scope. The intensity will vary during one rotation 
of the object in a manner that has been calculated. The shape of the intensity 
Variation curve will change slowly with time as 7 changes due to the changing 
direction of the object and the fixed axis of rotation. The shape of this curve 
may be ascertained by synchronizing an oscilloscope with the period of rotation 
of the object, and then using the radar return signal as an input. From the 
shape of the curve and the way in which it varies with time, the direction of the 
axis of rotation may be fixed fairly accurately. 

The effect of dihedral reflection will be to give an occasional abnormally 
strong return signal. This will occur whenever a radar pulse arrives at the object 
when ¢ is between + 1°.3 and — 1°.3. The intensity of these abnormally strong 
reflections will also depend on « and y to such an extent that the average cross 
section for dihedral reflection occurring at g = 0 is 1700 square feet, although 
it can at times reach 18,200 square feet. 

Due to the persistence of vision and the persistence of an image on the PPI 
scope, the maximum cross section during a rotation of the object, and not the 
average cross section, will probably determine the distance to which the object 
may be observed. Thus the chances of observing a rotating object consistently 
are better than those of observing a non-rotating object consistently. 


IX. Additional Comments 


From the rate at which the rotational velocity decreases from one revolution 
of the satellite to the next, the average retarding forces acting upon the satellite 
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can be determined. Since the air drag can be determined by perturbations on the 
orbit, radar observations could provide the additional information necessary 
to obtain data on the earth’s magnetic field, by measuring the magnetic drag. 

If the object were to be made ellipsoidal instead of spherical, the axis of 
rotation would be subject to fairly rapid precession because of air drag. From 
the instantaneous rate of precession as measured from radar observations, the 
instantaneous air density could be obtained. 
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Strahlungsquellen fiir Photonenstrahlantriebe? 


Von 
Eugen Sanger?, DGRR 
(Mit 3 Abbildungen) 


(Eingegangen am 20. April 1958) 


Zusammenfassung — Abstract — Résumé 


Strahlungsquellen fiir Photonenstrahlantriebe. Der Bereich der Wettbewerbs- 
fahigkeit von Photonenstrahlantrieben mit den iibrigen Strahlantriebssystemen wird 
besonders in der interstellaren Raumfahrt und bei Fahrtgeschwindigkeiten jenseits 
von etwa einer Million km/h gesehen. 

Als Strahlungsquellen ausreichend hohen Strahlungsdruckes werden Gasplasmen 
aus Elementen vom oberen Ende des Periodensystems bei Temperaturen von 
etwa 150 000° K in Erwagung gezogen, die bei technisch vorstellbaren optischen 
Schichtdicken naherungsweise schwarze Strahlung erwarten lassen. 


Sources of Radiation for Photonic Jet Propulsion. The scope within which photonic 

jet propulsion can compete with the other systems of jet propulsion is seen to lie in 
interstellar space travel, and with traveling speeds exceeding perhaps one million 
km/h. 
Gas plasmas of a sufficiently high radiation pressure, perhaps consisting of elements 
from the upper part of the periodic table of elements have been considered 
as sources of radiation at temperatures around 150000° K. Black radiation may 
be approximately expected from these plasmas, with optical layer thicknesses 
that are technically conceivable. 


Sources de rayonnement pour la propulsion photonique. Le domaine dans lequel 
la propulsion photonique sera compétitive vis a vis des autres modes de propulsion 
peut étre envisagé principalement comme celui du vol intersidéral a une vitesse 
supérieure 4 un million de kilométres a l’heure. 

Comme source a pression de rayonnement suffisante, un plasma gazeux composé 
d’éléments appartenant a la partie supérieure de la table périodique des éléments est 
pris en considération. A la température de 150 000° K et pour les épaisseurs de 
couches optiques techniquement réalisables, un tel plasma aurait approximativement 
un rayonnement noir. 


Uber Photonenstrahlantriebe und speziell Photonenraketen bestehen mit- 
unter noch etwas unklare Vorstellungen, z. B. hinsichtlich der Umstande, ob und 
mit welchen anderen Triebwerkssystemen sie in Zukunft konkurrenzfahig sein 
wiirden, ob sie jemals technisch realisierbar sein werden usw. 


1 Vorgetragen beim IX. Internationalen Astronautischen Kongre8 in Amsterdam, 
Holland, 25. bis 30. August 1958. 

* Forschungsinstitut fiir Physik der Strahlantriebe e. V., Stuttgart-Flughafen, 
Bundesrepublik Deutschland. 
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Um die Vorstellungen iiber ihre Einordnung neben allen anderen Triebwerks- 
systemen zu erleichtern und insbesondere um zu veranschaulichen, wie dieses 
Triebwerkssystem weitgehend iiberhaupt Voraussetzung fir eine interstellare 
Raumfahrt ist und seine Realisierung daher allen entgegenstehenden technischen 
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relative Fluggeschwintigkeit v zur Erde 


Abb. 1. Hauptanwendungsbereich der Photonenstrahlantriebe 


Schwierigkeiten zum Trotz eine unabdingbare Notwendigkeit zur Befreiung der 
Menschheit aus ihrem jetzigen kosmischen K4fig darstellt, zu diesen Zwecken sind 
in Abb. 1 die Bereiche der Luftfahrt, des Ubergangsgebietes von Luftfahrt zu 
Raumfahrt, der interplanetaren Raumfahrt und schlieBlich der interstellaren 
Raumfahrt mit den jeweils zugehérigen Triebwerkssystemen dargestellt, und zwar 
durch ihre charakteristischen GréBen, Fluggeschwindigkeiten und Flughéhen 
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relativ zur Erde. Die Abszissen des Diagrammes sind, in logarithmischer Dar- 
stellung, die Fluggeschwindigkeiten in km/h relativ zur Erdoberflache bis zum 
groBtméglichen Wert, der Lichtgeschwindigkeit von 1,08- 109 km/h. 

An besonders charakteristischen Fluggeschwindigkeiten sind eigens einge- 
tragen: kurz iiber 1000 km/h der Héhenverlauf der Schallgeschwindigkeit in der 
irdischen Atmosphare, ferner bei 28 000 km/h in Erdnahe beginnend der Héhen- 
verlauf der Zirkulargeschwindigkeit der Erdsatelliten, bei 40 000 km/h jener der 
Fluchtgeschwindigkeit von der Erde und schlieBlich bei 100 Millionen km/h der 
Beginn des Bereiches relativistischer Mechanik. 

Die Ordinaten des Diagrammes stellen wieder in logarithmischem MaBstab 
die Flughéhen in km iiber der Erde bis zu den nachsten Fixsternen dar. Denkt 
man sich die Ordinatenskala noch um sieben logarithmische Einheiten nach oben 
verlangert, so wiirde auch sie bis zum grdBtméglichen Wert, dem Radius des . 
Weltalls von etwa 102% km, gehen. 

Auch auf der Ordinatenskala sind einige charakteristische Héhen besonders 
hervorgehoben, wie das aus technischen Griinden notige Ende der nationalen 
Souveranitat in etwa 60 km Hohe, das Ende der technisch fiihlbaren Erdatmo- 
sphare in vielleicht 200 km Hohe, die Hohe des Mondes iiber der Erde in 400 000 km, 
der Sonne in 2- 10®km, die Grenze unseres Planetensystems bei etwa 10!° km usw. 

Innerhalb dieses Koordinatensystems sind nun die Bereiche der Luftfahrt und 
der Raumfahrt mit ihrem Zwischenbereich aufgetragen. 

Die eigentliche Luftfahrt, charakterisiert durch die Luftstrahltriebwerke, 
geht bis etwa 60 km Héhe und iiber 10000 km/h Geschwindigkeit. Sie liegt 
zwischen zwei wohlbekannten Grenzkurven: der Grenze des aerodynamischen 
Tragvermégens der Fliigel und der aerodynamischen Hitzegrenze. 

Der Luftfahrtbereich zeigt den ebenfalls bekannten zwiebelschalenartigen Auf- 
bau immer hoherer Fluggeschwindigkeiten und gr6éBerer Flughéhen mit dem 
Fortschreiten von den Luftschrauben-Triebwerken zu den Turbinenstrahltrieb- 
werken und schlieBlich Staustrahltriebwerken. 

Obwohl die aerodynamische Tragkraft der Fliigel jenseits von 104 km/h 
allmahlich durch die Zentrifugalkraft der Flugbahnkriimmung eines in konstanter 
Hohe gradeaus fliegenden Gerates abgelést wird, ist der Schnittpunkt der Grenz- 
kurve aerodynamischen Tragvermégens mit der Hitzegrenzkurve physikalisch 
reell, weil die aerodynamische Schubkraft der Luftfahrttriebwerke keine ent- 
sprechende Ablésung erfahrt und diese Triebwerke daher in gr6Berer Hohe un- 
wirksam werden. 

Der Schnittpunkt stellt mit der auBersten Grenze der Staustrahlfluggerate 
auch die 4uBerste Grenze der Luftfahrt selbst dar. 

Dagegen sind die ballistischen Raketen und die Raketenflugzeuge infolge ihrer 
ohne atmospharische Luft arbeitenden Antriebssysteme nicht durch die aero- 
dynamische Auftriebsgrenze beschrankt und kénnen ab etwa 6000 km/h die 
zusatzliche Tragkraft der Tragheitskrafte infolge der Erdkriimmung voll aus- 
niitzen, so daB ihre médglichen Flughdhen bis auf mehrere tausend Kilometer an- 
steigen und ihre Fluggeschwindigkeiten sich oberhalb der Hitzegrenze der Zirku- 
largeschwindigkeit nahern kénnen, wo das aerodynamische Tragvermégen vdllig 
durch die Tragheitskrafte der Kreisbahn um die Erde ersetzt ist. 

In diesem Zwischenbereich bewegen sich die interkontinentalen ballistischen 
Kampfraketen und die globalen, halbballistischen Raketenflugzeuge, sie bilden 
den Ubergangsbereich zwischen Luftfahrt und Raumfahrt, der mit dem Er- 
reichen der Zirkulargeschwindigkeit in den Bereich der reinen Raumfahrt iiber- 
geht. Nur ein sehr schmaler Korridor verbindet also die Luftfahrt mit der Raum- 
fahrt. 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 1 
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In dem ebenfalls schmalen Band zwischen der Zirkulargeschwindigkeit und 


der immer |/2-mal gréBeren Fluchtgeschwindigkeit liegen die Erdsatelliten. 
Dieses Band kriimmt sich mit wachsenden Flughéhen nach immer kleineren Ge- 
schwindigkeiten, als Folge der mit dem Quadrat des Erdabstandes abnehmenden 
Schwerkraft. Wahrend die in etwa 1000 km Hohe fliegenden kiinstlichen Erd- 
satelliten rund 28 000 km/h schnell sind, bewegt sich der in 400 000 km Héhe 
fliegende natiirliche Mond nur mehr mit etwa 3500 km/h Geschwindigkeit um die 
Erde. 

Jenseits dieses Bandes eréffnen sich die ungeheuren Weiten der interplane- 
taren, interstellaren und intergalaktischen Raumfahrt, nach heutiger Voraus- 
sicht in einem der Luftfahrt iiberraschend ahnlichen strukturellen Aufbau. 

Dieser reine Raumfahrtbereich ist wieder durch zwei, diesmal nicht aero- 
dynamisch, sondern biologisch bedingte Grenzkurven abgezdunt. Die untere 
Grenzkurve der zulassigen Eigenbeschleunigung ergibt sich aus der physiologisch 
vielleicht noch ertraglichen gleichférmigen Dauerbeschleunigung von b = 20 m/sec? 
zu der Parabel A = v?/2 6, die in der logarithmischen Darstellung und im nicht- 
relativistischen Bereich als Gerade erscheint. Bei niedrigeren Flughdhen, die 
unterhalb dieser Grenzkurve liegen, sind, wenn von der Erde aus gestartet wird, 
bestimmte Geschwindigkeiten wegen der biologisch zu hohen Beschleunigungen 
von iiber 20 m/sec? nicht erreichbar. 

Die obere biologische Grenze der zuladssigen Lange der Beschleunigungs- 
periode von 10 Eigenjahren der Besatzung ergibt sich daraus, daB bei niedrigen 
gleichférmigen Beschleunigungen 6 die Beschleunigungsdauern ¢ zur Erreichung be- 
stimmter Héhen h sehr groB werden und man mit Riicksicht auf die natiirliche 
Lebensdauer des Menschen fiir eine Reise kaum langere Beschleunigungsperioden 
als 10 Jahre ins Auge fassen kann. Damit folgt der lineare Zusammenhang 
h=v-t/2 mit t = 3,15- 108 sec als Grenzgerade im h — v-Diagramm gegen den 
verbotenen Bereich zu langer Beschleunigungsperioden von mehr als 10 Jahren. 

Zwischen diesen beiden biologischen Grenzkurven der maximal anwendbaren 
Dauerbeschleunigung und der maximal mdglichen Dauer der Beschleunigungs- 
perioden entfalten sich wieder die Zwiebelschalen der immer schnelleren Raum- 
fahrzeuge mit chemischen Raketen (bis etwa 50000 km/h), mit thermischen 
Atomraketen (bis etwa 100 000 km/h) und mit elektrischen Ionenraketen (bis etwa 
500 000 km/h). 

Den enger werdenden Korridor zwischen den beiden Grenzkurven bei noch 
hoheren Fluggeschwindigkeiten fiillen schlieBlich in Analogie zu den Staustrahl- 
fluggeraten am Ende der Luftfahrt und den Raketenflugzeugen am Anfang der 
Raumfahrt die Photonenraketen am Ende derselben aus. 

Der Bereich der Photonenraketen geht in den letzten Auslaufen einerseits 
bis in die Héhen der Fixsterne und andererseits bis in die Wunderwelt der rela- 
tivistischen Mechanik. 

Von dem — wie man in der graphischen Darstellung erkennt — ungeheuren 
Anwendungsbereich der Photonenraketen sind es nur diese letzten Auslaufer, fiir 
die jene Folgerungen aus der speziellen Relativitatstheorie merkbar werden, die 
ich vor zwei Jahren in Rom diesem Kreis vortragen durfte. Fiir die weitaus 
meisten Anwendungen der Photonenraketen werden diese merkwiirdigen Effekte 
vernachlassigbar klein bleiben. 

Nur im Bereich dieser letzten Auslaufer gilt die Aussage, daB es grundsatzlich 
méglich werden wird, innerhalb der begrenzten natiirlichen Lebensdauer eines 
Einzelmenschen jede beliebige astronomische Distanz im Kosmos zuriickzulegen, 
daB also die Reisegeschwindigkeiten, wenn man von der Erde aus gemessene 
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astronomische Distanzen mit an Bord gemessenen Zeiten vergleicht, unbegrenzt 
wachsen k6nnen. Fiir ein lichtschnelles Photon ware diese Reisegeschwindigkeit 
unendlich groB. 

Dort gilt auch die andere Aussage, da der erforderliche Treibstoffverbrauch, 
um diese ungeheuren astronomischen Distanzen zuriickzulegen, bemerkenswert 
niedrig bleibt. 

Bei den gegenwartigen Satellitenraketen ist das Verhaltnis von Startgewicht 
zu Satellitengewicht etwa 1000 : 1. Setzt man dasselbe Verhdltnis fiir das Start- 
gewicht zum Endgewicht einer totalen, das heiBt ihre Treibstoffe vdllig zer- 
strahlenden Photonenrakete im leeren Weltraum voraus, so ndhert sich ihre 
Fluggeschwindigkeit der Lichtgeschwindigkeit bis auf etwa zwei zehntausendstel 
Prozent, also bis auf etwa 600 m/sec. Dieser Betrag ist zehnmal kleiner als die 
Unsicherheit, mit der heute die Lichtgeschwindigkeit iiberhaupt bekannt ist. 

Diese Annaherung an die Lichtgeschwindigkeit wiirde bedeuten, daB die Zeit 
an Bord des Fahrzeuges dem irdischen Beobachter etwa 500mal langsamer abzu- 
laufen scheint als die irdische Zeit, oder daB die Entfernungen der Sterne unter- 
einander der Fahrzeugbesatzung 500 mal kiirzer erscheinen als dem irdischen 
Astronomen, oder daB die Reisegeschwindigkeit der Besatzung wie 500fache 
Lichtgeschwindigkeit erscheint, wenn sie verniinftigerweise an den unverander- 
lichen, astronomischen Entfernungsangaben festhalt, die in ihrem irdischen Flug- 
auftrag stehen. 

Soviel 14Bt sich im Augenblick iiber die Einordnung der Photonenstrahl- 
antriebe neben den anderen Antriebssystemen sagen. 

Aber auch iiber die technologische Realisierbarkeit dieses Antriebssystems 
mégen noch einige Bemerkungen angefiihrt werden. Vor gerade fiinf Jahren 
durfte ich in Ziirich diesem Kreis erstmals iiber Photonenstrahlantriebe und 
Waffenstrahlen berichten und ihre Aufmerksamkeit auf eines der wesentlichsten 
technologischen Einzelprobleme, auf die Strahlungsquellen dieser Strahlantriebe 
mit folgenden Worten lenken [2]: 

,.Die in Photonenraketen technisch erforderlichen Lichtdriicke liegen bei den 
schwach beschleunigten Fahrzeugen der interplanetaren Raumfahrt etwa um 
0,01 atm, bei den stark beschleunigten Fahrzeugen der Luftfahrt und der inter- 
stellaren Raumfahrt bis gegen 10 atm. Derartige Strahlungsdriicke wiirden von 
schwarzen Strahlern im Temperaturbereich zwischen 50 000 °K und 250 000 °K 
erreicht, wobei das Strahlungsmaximum jedenfalls im Ultraviolett bzw. im 
Réntgengebiet lage. Kristallgitter fester K6rper, oder andere, sehr groBe Molekiile, 
die annadhernd schwarze Strahlung liefern kénnten, héren aber bekanntlich 
spatestens bei etwa 4500 °K zu existieren auf, wo der Strahlungsdruck erst etwa 
10-6 atm betragt, so daB die Strahlungsdriicke der gewiinschten GréBenordnung 
nur von Gasen erwartet werden kénnen.“ 

Bei den ins Auge gefaBten Temperaturen befinden sich Gase naturgemaB 
im Plasma-Zustand, das heiBt sie stellen infolge thermischer Ionisierung im 
wesentlichen Gemische von Elektronengas, Ionengas und Neutralgas dar. 

Es ist bekannt, da8 die Ausstrahlung einfacher Gase, wie etwa von Natrium- 
dampf, Quecksilberdampf usw., im Temperaturbereich ihrer tiblichen technischen 
Anwendung in Gasentladungslampen linienhaft ist, das heiBt sich auf einzelne, 
diskrete Wellenlangen beschrankt. 

Durch thermische StéBe zwischen den Atomen des heiBen Gases werden die 
Elektronen im Atom auf energiereichere Quantenbahnen um den Atomkern ge- 
hoben; beim Riickfall in die energiedrmere Bahn strahlen sie Photonen genau 
definierter Wellenlange ab, z. B. jene des bekannten gelben Lichtes der Natrium- 
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Es ist ebenso bekannt, daB die Ausstrahlung von Gasen mit komplizierten 
Molekiilen, etwa von CO,, H,O usw., wie sie in den iiblichen Feuergasen auf- 
treten, schon in verhaltnismaBig breiten Banden erfolgt, die sich iiber gréBere 
Wellenlangenbereiche erstrecken. 

Durch thermische St6Be zwischen den Molekiilen des heiBen Gases werden 
nicht nur Elektronenterme, sondern dartiber hinaus auch Rotationsfreiheitsgrade, 
Schwingungsfreiheitsgrade und deren Kombinationen im Molekiil angeregt, die 
in manchen Wellenlangenbereichen Gelegenheit zu so zahlreichen und eng neben- 
einanderliegenden Photonenausstrahlungen geben, da8 der Eindruck einer 
bandenmaBigen, kontinuierlichen Ausstrahlung entsteht. 

Wesentlich verschieden davon ist der Ausstrahlungsmechanismus der fiir 
Photonenantriebe in Betracht gezogenen Strahlungsplasmen. 

Infolge der gegeniiber den bisher betrachteten heiBen Gasen um GréBen- 
ordnungen héheren Temperaturen fiihren die thermischen St6Be zwischen den 
' Gaspartikeln jedenfalls.zur Dissoziation aller Molekiile, so daB Rotations- und 
Schwingungsspektren von vornherein entfallen. 

Dariiber hinaus bedroht die Intensitaét der energiereichen thermischen StéBe 
auch, wie schon erwadhnt, den Bestand der neutralen Atome selbst und fiihrt zur 
weitgehenden Abspaltung von Elektronen aus deren Elektronenschale, also zur 
thermischen Ionisierung des Gases in Elektronen und Ionen. 

Im stationdren Zustand des Plasmas werden nun in der Zeiteinheit ebensoviele 
Elektronen neu gebildet, wie durch Rekombination mit Ionen wieder ver- 
schwinden. 

Die Rekombination bewirkt nun in Analogie zu dem friiher beschriebenen 
Springen der Elektronen von einer héheren zu einer niedrigeren Quantenbahn 
die Ausstrahlung, wobei das Elektron von einem beliebig hohen und kontinuier- 
lich veranderlichen Anfangsniveau seiner Energie auf ein diskretes, niedrigeres 
Endniveau im Atom gebracht wird und dabei also ein kontinuierliches Spektrum 
ergeben kann. Dieser Mechanismus der Rekombinationsstrahlung in Verbindung 
mit dem sehr ahnlichen Mechanismus der Bremsstrahlung bewirkt die uns hier 
interessierende kontinuierliche Plasmastrahlung. 

Die technische Aufgabe, hohe Strahlungsintensitaéten fiir bestimmte prak- 
tische Anwendungen kiinstlich herzustellen, ist bisher besonders in der Be- 
leuchtungstechnik aufgetreten. Dort hat man sich zunachst des kontinuierlichen 
Spektrums der gliithenden festen Kérper méglichst hohen Schmelzpunktes be- 
dient, wie gliihender Kohlefaden und Kohleelektroden, Thoriumoxydgitter, Wolf- 
ramdrahte usw., deren zulassige Temperaturen jedoch — wie gesagt — durch- 
wegs unter 4000° K bleiben. 

Erst spater lernte man den von der Natur in den Sternen angewendeten Aus- 
strahlungsprozeB stark ionisierter Gase, der Plasmen, technisch zu beniitzen, 
wobei die praktisch verwendeten Temperaturen in Lichtbégen iiber 6500° K, 
in Gasentladungslampen bis iiber 7500° K gehen. 

Wahrend bei niedrigen Plasmatemperaturen und Plasmadriicken (z. B. bei 
Glimmentladung, in GEISSLER-Réhren, Leuchtroéhren, Natriumdampflampen, 
Quecksilber-Niederdrucklampen, Spektrallampen usw.) die Anregung des Gases 
unmittelbar durch ElektronenstoB erfolgt und nur zu der erwahnten diskreten 
Linienausstrahlung fiihrt, entsteht mit zunehmenden Temperaturen und Driicken 
im Leuchtplasma (z. B. in Kohlebogen, Quecksilber-Hochdrucklampen, Edelgas- 
Hochdrucklampen, Lichtblitzentladungslampen usw.) ein kontinuierlicher Unter- 
grund und die Leuchtanregung erfolgt durch gegenseitige St6Be schwerer Partikel, 
das heiBt sie ist thermischer Natur. 
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- Der Ubergang von der selektiven Linienstrahlung zur kontinuierlichen Aus- 
strahlung wird besonders durch das Einsetzen einer Reihe sehr spezieller Vor- 
gange im Plasma bewirkt, wie z. B. StoBverbreiterung der Spektrallinien, Er- 
niedrigung der Ionisierungsspannung durch Mikrofelder, Auftreten verbotener 
Linien, Bildung instabiler StoBmolekiile, Rekombinationsspektren, Brems- 
spektren usw. 

Mit weiter anwachsender Plasmentemperatur tiberwiegen besonders die beiden 
letzten Vorgange und die linienhafte Ausstrahlung geht in dem ansteigenden 
Niveau der kontinuierlichen Ausstrahlung unter. 

Wenn in den hier besonders interessierenden Temperaturbereichen bei 105 bis 
10° °K die Ausstrahlung des Plasmas iiberwiegend Term- und Rekombinations- 
strahlung ist — die Bremsstrahlung iiberwiegt erst ab Temperaturen iiber 10!° °K, 
wo sie moglicherweise mit der Neutrinostrahlung in Wettbewerb kommt — wird 
die Strahlungsintensitaét nach oben zunachst lediglich durch die mit der Tem- 
peratur so zunehmende Ionisation begrenzt, daB keine Leuchtelektronen mehr im 
Atom bzw. Ion vorhanden sind, bzw. keine ausreichende Zahl von Rekombina- 
tionen von Atomen zu Molekiilen, bzw. von Elektronen und Atomionen zu Atomen 
mehr stattfindet. 

Dieses Versagen der Ausstrahlung tritt daher am ehesten bei Elementen am 
unteren Ende des Periodensystems wie Wasserstoff und Helium auf, und bei 
Elementen héherer Kernladungszahlen erst bei immer héheren Temperaturen, 
je héher die Kernladungszahl des verwendeten Elementes ist. Mit Elementen 
hoher Ordnungszahlen, insbesondere also jenen vom oberen Ende des Perioden- 
systems, wie Xenon, Quecksilber, Blei, Wismut, Palladium, Uran usw., ist daher 
praktisch jede technisch wiinschenswerte Strahlungsintensitat, entsprechend der 
Schwarzstrahlung, herstellbar, wenn die optischen Schichtdicken des Plasmas, 
das heiBt Plasmadruck und geometrische Abmessungen des Plasmavolumens 
ausreichend sind. 

Praktisch ist die Lage dann dadurch gekennzeichnet, daB bei technisch be- 
grenzten Driicken und geometrischen Abmessungen mit anwachsender Temperatur 
die Plasmadichte ebenfalls rasch abnimmt, so daB selbst bei noch ausreichender 
Relativzahl strahlungsfahiger Partikel die Absolutzahl dieser Partikel in der 
Volumseinheit und damit die optische Schichtdicke sinken und die spezifische 
Ausstrahlung des gegebenen Plasmavolumens daher trotz steigender Temperatur 
schlieBlich wieder abnimmt, also ein Maximum der Ausstrahlung bei ganz be- 
stimmter Temperatur entsteht, dessen Lage von Druck und geometrischer 
Schichtdicke und Art des Plasmas abhangt. 

Abb. 2 zeigt als besonders charakteristisches Beispiel eines leichten Plasmas 
die spezifische Ausstrahlung R in cal/cm*sec und den Strahlungsdruck #, in kg/cm? 
fiir Wasserstoffplasma in Abhangigkeit vom Gasdruck # in kg/cm? und von 
der geometrischen Schichtdicke r in cm und als Funktion der Plasmatemperatur 7. 
Als Grenzfall ist auch die spezifische Ausstrahlung eines schwarzen Strahilers 
eingetragen. 

Man erkennt, da8B in dem dargestellten technischen Druckbereich die Wasser- 
stoffstrahlung erst oberhalb von etwa 6000° K merkbar wird, um jenseits von 
etwa 50 000° K wegen Vollionisierung wieder zu verschwinden. Erst oberhalb 
von etwa 13 000° K ist die Ionisierung so stark, daB die optischen Wirkungs- 
querschnitte merkbar druckabhangig werden. Die héchsten spezifischen Aus- 
strahlungen und damit die héchsten Strahlungsdriicke werden im Temperatur- 
bereich von etwa 20 000 bis 30 000° K erreicht. 

Die spezifische Ausstrahlung des schwarzen Strahlers wird nur bei hohen 
Plasmadriicken von der GréBenordnung 100 kg/cm? und gleichzeitig betracht- 
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lichen Schichtdicken von iiber 10 cm erreicht, und zwar im Temperaturbereich 
iiber 25 000 °K. Fiir die technisch noch vorstellbaren Grenzwerte von 100 kg/cm? 
Partialdruck der schweren Partikel im Plasma und von 100 cm geometrischer 
Schichtdicke erreicht man demnach eine maximale spezifische Ausstrahlung bis 
gegen 10® cal/cm*sec, entsprechend einem héchsten Strahlungsdruck von etwa 
10-3 kg/cm? bei rund 30000 °K Plasmatemperatur. 
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Abb. 2. Wasserstoffplasma; spezifische Ausstrahlung R und Strahlungsdruck ps im 
Gleichgewichtszustand 


Wenn man also an der Forderung festhalt, daB der Strahlungsdruck des 
Plasmas fiir die Anwendung in Antriebs- oder Waffen-Strahlen mindestens von 
der GréBenordnung einer Atmosphire, also 1 kg/cm*, sein mu8, dann ist reines 
Wasserstoffplasma dafiir ungeeignet. 

Abb. 2 ist aber noch in mehreren anderen Hinsichten sehr bemerkenswert. 
Bei den tieferen Temperaturen, unter etwa 6000 °K bis 8000 °K, bleibt die spezi- 
fische Ausstrahlung des Wasserstoffes auch bei betrachtlichen Driicken und 
Schichtdicken sehr weit unter jener des schwarzen Strahlers. Dieses bekannte, 
diatherme Verhalten des Wasserstoffes hat seine Ursache in den hohen An- 
regungsspannungen auch des niedrigsten Termes von etwa ¢, = 10,1 eV, ent- 
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sprechend einer niedrigsten, charakteristischen Termtemperatur ¢,/k = 118 000°K, 
so daB die Termbesetzung nach dem BoLTzMANN-Satz e~*/*? erst bei betracht- 
lichen Gastemperaturen 7 merkbar wird, und der Wasserstoff unterhalb dieser 
Temperaturen praktisch optisch inaktiv ist. 

Andererseits gelangt die Ausstrahlung des Wasserstoffes bei Temperaturen 
von 10 000 °K, wie sie beispielsweise fiir thermische Atomraketen in Erwagung 
gezogen werden, schon bei optischen Schichtdicken von 1000 atcm in den fiir 
die Kiihlung von Brennkammerwanden sehr kritischen Warmeiibergangsbereich 
von 10% cal/cem*sec. Mit weiter steigender Temperatur nimmt die spezifische 
Ausstrahlung dann rasch zu, um zwischen 20 000 und 30 000 °K das erwahnte, 
von Druck und geometrischer Schichtdicke abhangige Maximum zu durchlaufen 
und bei noch weiter ansteigender Temperatur dann sehr rasch abzufallen, als 
Folge der iiberhandnehmenden Vollionisierung der Wasserstoffatome, so daB die 
Zahl der iiberhaupt strahlungsfahigen Partikel dann stark absinkt. 

Bei den fiir Photonenstrahlen wichtigen Plasmatemperaturen um 1,5: 10° °K, 
ebenso wie bei den fiir Fusionsreaktoren wichtigen Plasmatemperaturen um 
2-10 °K ist die Photonenstrahlung des Wasserstoffplasmas sehr gering, was den 
Fusionsreaktor iiberhaupt erst grundsatzlich méglich erscheinen la8t, und worauf 
ich Sie vor vier Jahren in Innsbruck aufmerksam machen durfte [{3). 

Die unter technischen Grenzverhiltnissen bei 30 000 °K zu erwartende maxi- 
male Ausstrahlung ist praktisch Schwarzstrahlung und hat ihr Energiemaximum 
bei 960 A, also an der Grenze zwischen Ultraviolett- und Réntgenstrahlung. 

Indes zeigt dieses Beispiel eindeutig, daB man schwarze Strahlung aus leichten 
Elementen bei héheren Temperaturen und maBigen Driicken nur mit Gasschichten 
astronomischer Dimensionen erreichen kénnte. 

Wiinscht man Schwarzstrahlung bei beschrankten Temperaturen und Driicken 
und gleichzeitig kleinstméglichen geometrischen Schichtdicken, so beniitzt man 
offenbar am zweckmaBigsten Elemente moglichst niedriger Termanregungs- und 
Ionisations-Temperaturen, wie Cadsium, Kalium, Natrium, Aluminium usw. 
Es ist bekannt, daB man sonnenahnliche schwarze Strahlung mit einigen Atmo- 
spharen Plasmadruck von einem Cadsiumplasma von nur wenigen Millimeter 
Ausdehnung schon bei 5000 bis 6000 °K Temperatur erwarten kann. Fiir die 
Antriebs- und Waffen-Strahlen kommt es jedoch darauf an, bei ganz wesentlich 
héheren Temperaturen noch Schwarzstrahlung zu erreichen. 

Gegeniiber dem damit verbundenen hohen Energieinhalt dieser Plasmen 
spielen die Unterschiede der Termanregungs- und Ionisations-Energien ver- 
schiedener Elementarten, etwa der Metalle und der Edelgase, keine merkbare 
Rolle mehr, vielmehr geben allein noch hohes Atomgewicht und méglichst hohe 
Kernladungszahl den Ausschlag, aus dem einfachen Grunde, daB bei méglichst 
hohen Temperaturen noch Rekombinationen zwischen Ionen und Elektronen in 
geniigender Zahl stattfinden kénnen. 

Abb. 3 zeigt dementsprechend fiir ein schweres Plasma vom oberen Ende des 
Periodensystems die spezifische Ausstrahlung und den Strahlungsdruck in 
Abhangigkeit von Plasmadruck und geometrischer Schichtdicke und als Funktion 
der Plasmatemperatur nach einer Abschatzung mit Hilfe der bekannten KRAMERS- 
schen Beziehungen. 

Man erkennt, daB unter Verhaltnissen, die dem Experiment schon mit elek- 
trischer Energiezufuhr zum Plasma zuganglich sein miiBten, wie Plasmadriicken 
von | kg/cm?, geometrischen Schichtdicken von 1 mm und Plasmatemperaturen 
von 60 000 °K, Ausstrahlungen von etwa 10? cal/cm*sec zu erwarten sind, ent- 
sprechend Strahlungsdriicken, die sich der GréBenordnung Gramm pro Quadrat- 
millimeter nahern und daher gut meBbar sein diirften. 
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Auch der technisch interessantere Bereich der Strahlungsdriicke von der 
GréBenordnung 1 bis 10 kg/cm? scheint hinsichtlich Driicken und Abmessungen 
noch innerhalb von Laboratoriumsméglichkeiten zu liegen, z. B. mit 100 kg/cm? 
Plasmadruck und 0,1 bis 1 cm geometrischer Schichtdicke, allerdings nun schon 
bei Temperaturen von 300000 bis 400 000° K, die bisher stationar noch nicht 
durch elektrische Energiezufuhr zum Plasma erreicht worden zu sein scheinen. 
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Abb. 3. Uranplasma; spezifische Ausstrahlung R und zugehdriger Strahlungsdruck ps 
als Funktion von Temperatur 7, Druck p und geometrischer Schichtdicke ry des Plasmas. 
(Naherungsweise auch giiltig fiir Transurane und Quecksilber, Blei, Wismut, Thorium usw.) 


Es diirfte technisch von Bedeutung sein, daB man denselben Strahlungsdruck 
von 1 kg/cm? bei gleichem Plasmadruck von 100 kg/cm? mit gréBeren Schicht- 
dicken schon bei der niedrigsten Temperatur von etwa 140 000° K erreichen kann, 
und daB insbesondere die Natur des verwendeten Elementes innerhalb des 
oberen Bereiches des Periodensystems praktisch kaum mehr eine Rolle spielt, 
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man also groBe Freiheit in der Wahl des Strahlungsplasmas hat, das heiBt dieses 
beispielsweise auch den Bediirfnissen der Kernreaktionen anpassen kann. 

Mit den Schichtdicken technischer GroBausfiihrungen lassen sich anscheinend 
Strahlungsdriicke realisieren, die schlieBlich tiber die Plasmendriicke selbst hin- 
auswachsen und jenseits der heute erkennbaren technischen Bediirfnisse liegen, 
so daB uns die Natur in dieser Hinsicht offenbar kein Hindernis in den Weg gelegt 
hat, die fiir Antriebs- und Waffen-Strahlen erforderlichen spezifischen Aus- 
strahlungen von Photonen aus einem Gasplasma zu verwirklichen. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Techniques of Analysing Terrestrial Radio and Optical Observations of Earth 
Satellites. After a brief description of the R.A.E. satellite prediction service and a 
short section on Doppler measurements and their analysis, this paper goes on to 
describe the main features of radio interferometer and kinetheodolite observations 
of satellite orbits made by the staff of the Royal Aircraft Establishment. The devel- 
opment of a method of analysing the observations on a digital computer is given in 
broad outline, together with estimates of the accuracy with which a satellite’s position 
can be determined. 

A table of orbital elements of the second Russian satellite is included and a 
comparison is made between the theoretical and observed values of the rate of rotation 
of the orbital plane. These differ by 0.7%, and indicate the possibility of improving 
the accepted values for the coefficients in the formula for the earth's gravitational 
potential field. 


Methoden zur Analyse terrestrischer Radiobeobachtungen sowie optischer Beobach- 
tungen von Erdsatelliten. Nach einer kurzen Beschreibung des R.A.E.-Satelliten-Vor- 
hersagedienstes und einem gleichfalls kurzen Abschnitt tiber Dopplereffektmessungen 
und ihre Analyse werden die Grundlagen der Radiointerferometer- und Kinetheodo- 
liten-Beobachtungen von Satellitenbahnen erértert, die von dem Personal des Royal 
Aircraft Establishment ausgeftihrt wurden. Die Entwicklung einer Methode zur 
Analyse der Beobachtungen mittels einer elektronischen Rechenmaschine wird in 
breitem UmriB8 dargestellt, zusammen mit Schatzungen der Genauigkeit, mit der 
Satellitenpositionen bestimmt werden k6énnen. 

Die Arbeit enthalt eine Tabelle der Bahnelemente des zweiten russischen Satelliten 
Sputnik II. Es werden die theoretischen und die beobachteten Werte der Rotations- 
geschwindigkeit der Bahnebene verglichen. Der Unterschied betragt 0,7°., was auf 
die Moglichkeit hinweist, die angenommenen Werte der Koeffizienten in der Formel 
fiir das Gravitationspotentialfeld der Erde zu verbessern. 


Techniques d’analyse des observations optiques et radiotélégraphiques des 
satellites artificiels. Apres une bréve description du service de prédiction des orbites 
de satellites du Royal Aircraft Establishment et une courte section consacrée aux 
mesures Doppler et a leur analyse, l’article se poursuit par une description des 
principales caractéristiques des observations du R.A.E. avec radio-interférométre 


1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netheriands, August 25—30, 1958. 

* Guided Weapons Department, Royal Aircraft Establishment, Farnborough, 
Hants, England. 
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et cinéthéodolite. Les grandes lignes du développement d’une méthode d’analyse 
des observations a l’aide d’une calculatrice digitale sont esquissées ainsi qu’une 
estimation de la précision qu’on peut attendre sur la prédiction de la position d’un 
satellite. 

Une table des éléments de l’orbite du second satellite russe est fournie et la 
comparaison est faite entre les valeurs théoriques et observées pour la rotation du 
plan de l’orbite. L’écart de 0.7% indique la possibilité d’améliorer les valeurs admises 
pour les coefficients du géopotentiel. 


Introduction 


The day is rapidly approaching when the passage of an artificial earth satellite 
will arouse little more interest for the man-in-the-street than the passing of an 
aeroplane. The mere curiosity which caused observers all over the world to follow 
the course of the first two Russian satellites by various means and with widely 
varying accuracy must give way to scientifically planned observations with 
definite scientific purposes. 

Those of us who are not immediately concerned with the equipment and 
instruments carried by a satellite can still play our part in furthering the scientific 
knowledge of the earth and its atmosphere by making sufficiently accurate 
observations of the satellite’s path and by using the satellite in its capacity of 
transmitting or reflecting radio waves. 

At the Royal Aircraft Establishment studies of ionospheric phenomena are 
being made using a radio interferometer, and there are small sections concerned 
with the prediction of satellite orbits and general orbital studies. In this paper 
it is proposed to summarize some of the work being done on satellite orbits with 
the emphasis on the methods used for handling the observational data. 


Prediction 


The prediction section — if two people can be said to form a section — started 
with information obtained from Doppler and Radio Interferometer observations 
on the two Russian satellites, and provided predicted tracks of the satellites for 
the use of the observing stations: an example is shown in Fig. 1. When the 
transmitter in the second satellite ceased sending out radio signals, the work of 
prediction was taken over by H. M. Nautical Almanac Office, who made use of 
the visual observations sent in by observers in many places and distributed their 
predictions widely throughout the British Isles. 

Early in January, 1958, the work was transferred back to the R.A.E., which 
continued to issue predictions for the second Russian satellite until its demise 
in April. 

In addition to the many visual observations receiyed the prediction service 
had access to observations from R.A.E. kinetheodolites and, in the later stages, 
to pilot balloon theodolite observations from the Jokioinen Meteorological 
Observatory in Finland. 

A block diagram (Fig. 2) shows the main stages in the prediction process. 
Combining current height estimates with the observational data, the position of 
the satellite was plotted on a map. A transparent overlay containing a track 
diagram was then superimposed on the map and adjusted until the track diagram 
passed through the plotted points. The time Ty at the apex and the longitude 
Ly of the apex were then read off and the orbital period 7 was determined (the 
apex being the most northerly point on the orbit). 
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Fig. 1. An early track diagram. Estimated track of the russian satellite for night 24—25 oc- 
tober. Numbers indicate times in g.m.t. The first revolution is shown by (1), the second by (2), 
and so on. Between latitudes 30° and 55° the satellite covers about 3° of latitude per minute. 
For 25—26 october subtract 
For 26—27 october subtract 19 minutes from the 
For 27—28 october subtract 30 minutes from the 
For 28—29 october subtract 42 minutes from the times 
For 29—30 october subtract 55 minutes from the 


to the west. 


to the west. 
to the west. 


The period-time curve 
was extrapolated partly 
by graphical and partly 
by theoretical methods, 
depending upon the quan- 
tity and quality of avail- 
able observations. This 
enabled predictions of Ty 
and Ly to be made, and 
some 150 copies of these 
were circulated to observ- 
ers who, possessed of a 
map and a track diagram 
overlay, could set up the 
expected track of the sat- 
ellite. Revised track di- 
agrams, complete with an 
elevation grid and height 
estimates, were circulated 
every fortnight. 


More accurate estimates of the parameters of the orbit were supplied — after 
a time delay varying from one to fourteen days — by the digital computer section, 


with which the author is chiefly concerned. 
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The Digital Computer Section 


The overall picture of the work done by the digital computer section, using a 
Pegasus digital computer, is shown in block diagram form in Fig. 3. The main 
theme has been the analysis of a sequence of observations made during a single 
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Fig. 3. Digital computer section 


transit of a satellite, in particular, observations made by a radio interferometer 
or kinetheodolite. Several methods, of gradually increasing accuracy and complex- 
ity, have been used and these will be described below. Before doing this, however, 
mention must be made of the Doppler measurements and their analysis, which 
was done by manual methods. 


Doppler Measurements 


During the period in which the transmitters in the first two Russian satellites 
were functioning, Doppler measurements were made from a number of places 
in Great Britain. For each transit, the observations from a single station can be 
reduced to a table of ds/dt against ¢, where s is the distance of the satellite from 
the Doppler station and ¢ the time measured from the point of closest approach. 
If the satellite is assumed to be at a constant height during the period of observa- 
tion and to be moving at a constant speed v relative to the observing station, 
then it follows that 

- --. #- 


mamas ~ Z 
e 


2 v3 
where sp is the minimum distance. 
Thus, a graph of ¢?/s? against ¢? should be a straight line, from which v and Ss 
can be estimated. 
By combining the v and s, estimates from several stations, and taking account 
of the curvature of the orbit and the curvature and rotation of the earth it is 
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possible to obtain the height and track of the satellite. Heights determined in 
this way are accurate to about 4%. By combining the times of closest approach 
to a station at transits 15 revolutions, apart the orbital period of the satellite can 
be obtained to an accuracy of about 1 second. 

A digital computer programme has been prepared to do the bulk of the analysis 
in the event of future observations being made. . 


Radio Interferometer Observations 


By October 10th, 1957, that is to say just six days after the launching of 
the first Russian satellite, a radio interferometer had been built at Lasham, to 
receive the 40 Mc/s transmissions from the satellite. An interior view of the 
operations van at Lasham is shown in Fig. 4. The principle of this instrument is 
as follows. Two aerials spaced 100 ft. apart, i.e. 4.07 wavelengths, receive the 
incoming waves at slightly different times. If 6 is the distance still to go to one 
aerial when a wave has reached the other, then 6 = 4.07 A cos 6, where @ is the 
angle of incidence. Thus, 
as 6 varies, the phase dif- 
ference between the two 
signals received varies and 
a 180° change in phase 
difference corresponds to 
a 4A change in 6 and 
hence to a change in cos 6 
of 1/8.14 = 0.123. A pen 
recorder traces out the 
sine (or cosine) of the 
phase difference together 
with timing marks, so 
that by measuring the 
successive times at which 
the trace crosses the zero- 
level it is possible to plot 
the direction cosine cos # 
against time, apart from 

Fig. 4. Interior of operations van at Lasham an uncertain additive con- 
stant. 

At Lasham two pairs of aerials were erected, one pair lying approximately 
north-south and the other pair accurately at right-angles, thus enabling two 
direction-cosine graphs to be drawn. 

The first attempts at analysing the data were based on the assumption that 
the satellite was moving along a straight line at constant height and speed [1]. 
For sufficiently close transits this method gave heights to within an accuracy 
of 5°%% and the track bearing to within 2°. 

In order to reduce the computing labour involved, especially in adjusting the 
zero-levels of the observed direction cosines, a programme was prepared for the 
Pegasus digital computer. This was written, punched and made to work in the 
space of 24 hours, using a matrix interpretive scheme. The method was still 
fairly simple-minded, as it assumed a circular orbit over a spherical rotating earth. 
Trial values of height, bearing and passing distance were given to the computer 
which then calculated a succession of values for the direction cosines. These 
were manually compared with the data and the trial values adjusted until the two 
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sets agreed. By this procedure heights at closest approach were obtained to 
within 2°, but the labour and machine-time involved were still rather large, and 
it was decided to go ahead with the development of a programme in which the 
computer would itself do the curve-fitting. 

In designing this programme the aim was to get the height of the satellite 
to 1 part in 200, which was considered to be the maximum accuracy attainable 
with the radio interferometer. To this accuracy the assumption of constant height 
and speed is no longer justified, but it is permissible, at any rate for orbits of low 
eccentricity (< 0.1) to assume that the radial distance and the angular velocity 
of the satellite in its orbit vary linearly with time during the period of observation. 

In drawing up the programme the positions of the observing station and the 
satellite were expressed in geocentric co-ordinates, and the time datum was 
taken to be the instant at which the satellite crossed the geocentric latitude of the 
observing station. This point is more convenient than either the meridian transit 
or the point of closest approach as it simplifies the determination of the orbital 
period. 

The aerials were known to be at different heights above ground level and 
corrections for this were included in the geometry. 

The rate of change of radial distance and angular velocity with time were 
computed by hand on the basis of the best available orbital information. 


There were six unknown quantities for the computer to determine, namely hy 
the height, 4 the longitude and 1 the time, all at the latitude crossing, «, the 
orbital inclination and # and gq, the zero-levels for the observed direction cosines. 
The computer started with trial values of these unknowns and determined the 
sequence of direction cosines corresponding to the observed times. These were 
compared with the observed direction cosines and the computer used the residuals 
to improve the values of the unknown quantities by the method of differential 
correction [2]. The process continued until the mean sum of squares of the 
residuals was a minimum, when no further improvement could be expected. 


The whole programme took five weeks to prepare, during which time some 
anxiety was felt as to whether the iterative process would be convergent. With 
this in mind an additional facility was included: a means for keeping one or more 
of the unknown quantities fixed whilst iterating on the others. This facility was, 
in fact, found to be essential unless rather good trial values were obtained for the 
unknowns. It was also useful for the analysis of theodolite observations, since 
‘Pp’ and ’g’ are no longer unknown (they are both zero). 

The programme was first tried on some of the interferometer data on Sputnik I, 
but the data was found to be rather poor and little new information came out of 
it. Some of the inaccuracies in the interferometer equipment had already been 
discovered: they included zero errors and pen misalignments in the pen-recorder 
and phasing errors in the electrical system. These faults had been corrected in 
a second system built at Lasham, in which the aerial spacing was increased to 
10 A, thus more than doubling the number of points on the direction cosine curves. 
This second interferometer was ready when Sputnik II was launched and several 
good records were obtained. The digital computer programme was not of course 
available at that time and the crude method of manual analysis was used. Later, 
two of the runs were analysed on Pegasus and gave results which were consistent 
with those obtained from visual observations, but the precise accuracy of the 
interferometer system has not yet been determined. If a suitable satellite is 
placed in orbit it is hoped to do this by comparing the results from interferometer 
and kinetheodolite observations. 
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Kinetheodolites 

When it was discovered that the rocket of the first satellite and the second 
satellite itself could be photographed with little modification to existing equip- 
ment, it was decided to mobilize existing resources within the Royal Aircraft 
Establishment for the recording of satellite trajectories using Askania kine- 
theodolites. These are very accurate optical tracking instruments with a specified 
angular accuracy of about 15 seconds of arc and a timing accuracy of better than 
1 millisecond relative to the local timing equipment. The kinetheodolite (Fig. 5) 
is manned by two operators, 
one controlling in azimuth, 
the other in elevation, and 
contains a camera which pho- 
tographs two graduated glass 
circles showing azimuth and 
elevation angles when the 
circles are illuminated by 
flashlamps pulsed by the 
timing equipment at a rate 
of 4 or 5 times a second. At 
the same time the target is 
photographed through a long 
focus lens mounted on the 
kinetheodolite. The recorded 
azimuth and elevation angles 
are corrected by measuring 
the displacement of the sat- 
ellite image from the datum 
lines on the photograph. A 
relatively long exposure of 
the order of 0.2 sec. was 
required to record the sec- 
ond satellite, and when the 
tracking was not perfect the 
image on the film was a 
line instead of a spot, thus 
Fig. 5. Askania Kinetheodolite (K.Th. 41) used for slightly reducing the ac- 
ee AS curacy. The mean residual 
angular error has been of the 

order of 20 seconds of arc. 
The second Russian satellite was only visible at transits near the observer 
shortly after sunset or before sunrise; such conditions occurred at monthly 
intervals and lasted for a few days. Observations with kinetheodolites were 
further restricted by the persistent cloud layer over the British Isles during the 
winter. Attempts to record Sputnik II were made at Aberporth, Bramshot, 
Larkhill, Orfordness and West Freugh — all outstations of the R.A.E. (Fig. 6) — 
and the first accurate record was obtained at Orfordness on November 9th, 1957. 
This gave a height of 226.8 + 0.9 kilometres, which was virtually the perigee 
height at that time. Altogether, some 30 records were obtained during the lifetime 
of Sputnik II, including overlapping records from 3 stations on two occasions 

and from 2 stations on a further five occasions. 

Apart from the visibility question the main difficulty has been that of 
determining the Universal Time of the observations sufficiently accurately. 
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Timing signals from the M. S. F. Rugby radio transmitter have been used — 
these consist of one second interval pips transmitted for one 5-minute period in 
each 15 minutes. This means that local timing has to be used to bridge the gaps. 
Furthermore reception of the signals is at its worst at dusk and dawn, when 
considerable interference is experienced. 


Analysis of Kinetheodolite Data — Single Station Method 
If the elevation and azimuth angles given by the kinetheodolite are transformed 
into direction cosines between the sight-line and the north-south and east-west 
axes through the instrument then the digital computer programme already 
prepared for the Radio Interferometer data can be used. In this case p and 4, 















































Fig. 6. Kinetheodolite sites 


the “unknown” zero-levels, are known to be zero and are fixed at zero throughout 
the computation. A preliminary programme was prepared for performing the 
necessary angular transformations, and this programme included an atmospheric 
refraction correction on the elevation angles. At the same time some changes 
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were made in order to make better use of the more accurate data. The kine- 
theodolite data for example is too accurate to warrant the assumption of a linear 
change in radial distance during the transit. At that time there was no possibility 
of designing a new programme to cater for the increased accuracy as some results 
were wanted quickly. Fortunately, however, it was found that the variation of 
radial distance with time could be extended to include a second order term without 
much difficulty, and a rough analysis showed that the height error due to this 
representation would be of the order of 0.5 kilometres provided the observations 
used in the analysis did not extend for more than 3 minutes either side of the 
transit point. 

A further shortcoming in the original programme was the necessity for manual 
computation of the rates of change of radial distance and angular velocity of the 
satellite in its orbit. In the case of the radio interferometer both north-going 
and south-going transits were observed during the same night, and these gave 
sufficient information to determine the required rates of change by a series of 
successive approximations using the computer programme itself. In the case of 
the kinetheodolite observations, however, where visible north-going and south- 
going transits lay a month apart, this ad hoc procedure was no longer possible 
and some external information had to be used. 

The information required was the size and shape of the orbit in the form of 
the semi-major axis and eccentricity. The prediction section supplied the orbital 
period 7 (to an accuracy of 1 part in 10,000) and from this the semi-major axis a 
could be determined from KEPLER’s third law: 


a = 331.251 T*3 Km. (T in minutes) 


with an error (for Sputnik II) of at most 0.4 Km. 

In order to determine the eccentricity of the orbit we made use of the fact 
that the perigee distance of the satellite decreased relatively slowly according 
to the approximate formula 

1p =, —C In {tr/ (tr a t)}, 
where ¢ is the time in days, measured from 00 hours on October 31st, 1957, 

tr is the life-time, measured from the same time-datum, 

rp, iS the initial perigee distance, 
and ¢ is a constant equal to } of the ‘‘scale height’’ at perigee. 

At the end of March, 1958, the estimates of these quantities were 


= 163 + 2 days. 

The values of 7, and T corresponding to the time of observation were input 
to the computer with the observational data and initial estimates of the four 
unknown quantities hy, 2, t and g. The angular velocity of the satellite and the 
two derivatives 7, 7 of the radial distance at the latitude crossing were then 
computed as functions of 7», T, 4g and x, and could be re-computed at each stage 
of the iteration process. 

Heights obtained by this method had estimated standard deviations of the 
order of 1 Km. Further work is going on to improve the accuracy, for the resid- 
uals, i.e. the difference between the final computed direction cosines and the 
observed values, indicate that the error in height due to the random observational 
errors is only of the order of 100—200 metres. 
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Analysis of Kinetheodolite Data-Multi-Station Methods 


In the period before the first overlapping records were obtained a simple 
computer programme was prepared to deal with a 2-station overlap. If simulta- 
neous observations of elevation and azimuth are obtained from two stations this 
means four observed quantities from which to determine the three positional 
co-ordinates of the satellite. It was decided to break the four observed quantities 
into two sets of three by taking the two azimuth angles with each of the eleva- 
tion angles. Each set then provides an estimate of the three satellite co-ordinates. 

The method breaks down uniess the azimuth cut is at a reasonable angle. 

The first overlapping records were obtained on January 22nd, 1958, a 40 second 
overlap between Bramshot and Orfordness and an 8 second overlap between 
Bramshot and Aberporth. As the readings on the two records were discontinuous 
and did not refer to precisely the same times, some interpolation was necessary 
to obtain simultaneity. When this had been done the position of the satellite 
was determined by the above method. The digital computer was used for both 
the interpolation and the main computation. 

The cuts were not very good as the satellite was rather too far to the east, 
but nevertheless the heights obtained agreed to within | Km. with those obtained 
by the single station method. 

The first three-station fix came two days later on January 24th, the overlap 
extending for 20 seconds. The analysis was performed by hand for 5 points, the 
method used involving the minimization of the sum of squares of the perpendic- 
ulars from the satellite to the three sight-lines. There were three objects in mind 
in doing this. 

The results would provide a check on the proposed digital computer pro- 
gramme, they would give some idea of the accuracy with which the satellite’s 


position could be found and would also provide a practical demonstration of the 
validity of the assumptions used in the single-station method. In the event, the 
estimated mean standard deviation in the satellite co-ordinates was of the order 
of 200 metres and the average error in the heights given by the single-station 
method was of the order of 600 metres — which was within the limits of accuracy 
claimed for the method. 


Pilot Balloon Theodolite Observations 


A number of records of theodolite observations of Sputnik II made by pilot 
balloon observers have been received from the Jokioinen Meteorological Observ- 
atory, Finland. As in the case of kinetheodolites, the records consist of tables 
of azimuth and elevation angles for a sequence of times during each transit. 
Some 30 of these records, the bulk of which were taken during the latter stages 
of the life of the satellite, have been analysed on the digital computer using the 
procedure which has just been described. The basic errors in the observations 
were 5 to 10 times those of the kinetheodolite observations, but because of the 
errors inherent in the method of analysis the corresponding factor in the derived 
orbital elements was only 2 or 3, so that significant information was obtained 
from them. 


Preliminary Results 


The analysis of Sputnik II observations is by no means complete yet, but it 
is possible to give some preliminary results at this stage. As expected there was 
no observable variation in the orbital inclination, the value obtained being 

3* 
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65°.29 + .03. The other fundamental orbital elements have been computed for 
about half the records which are available, and these are listed in Table I. The 
accuracy of the listed elements varies somewhat from observation to observation. 
Average values for the standard deviations are given at the foot of the table. 








Table I. Elements of Sputnik II 
ae ' : ae 5 : Angle 
Station Time at Nodal Semi-major  Eccen- Right A 

: ; : ey iin , | Apex to 

Orbit Ascending Node Period Axis tricity | Ascension Perigee 

No. Ta T (mins.) a (Km.) e Q B 

O 101 1957 Nov. 9.213830 103.49 7301.9 0.0973 99°.87 — 32°.0 
O 409 Dec. 1.229872 102.392 7250.32 0.0910 40°.84 —41°.0 
O 423 2.225102 102.342 7247.96 0.0907 38°.15 —41°.6 
O 437 3.219848 102.292 7245.59 0.0904 35°.48 —42°.1 
A 438 3.290885 102.289 7245.46 0.0904 35°.28 — 42°.0 
J 479 6.201220 102.13 7238.0 0.0896 27°.50 — 43°.1 
B 827 30.730183 100.79 7174.4 0.0818 319°.90 — §2°.9 
A 841 31.709794 100.73 7171.6 0.0815 317°.21 — 53°.3 
A 1158 | 1958 Jan. 22.717805 99.211 7099.37 0.0728 254°.50 — 63°.1 
O 1158 22.717805 99.211 7099.37 0.0728 254°.52 — 63°.2 
B 1158 22.717806 99.211 7099.37 0.0728 254°.52 — 63°.3 
O 1159 22.786700 99.207 7099.17 0.0728 254°.32 — 63°.2 
B 1159 22.786701 99.207 7099.17 0.0728 254°.31 — 63°.3 
O 1187 24.714451 99.077 7092.98 0.0720 248°.74 — 64°.0 
F 1187 24.714451 99.077 7092.98 0.0720 248°.74 — 64°.0 
B 1188 24.783251 99.072 7092.74 0.0720 248°.53 — 64°.0 
W 1198 25.471060 99.03 7090.7 0.0717 246°.57 — 64°.5 
O 1443 1958 Feb. 11.224941 97.866 7035.05 0.0651 197°.27 —71°.6 
O 1473 13.261974 97.70 7027.1 0.0641 191°.18 —72°.6 
J 1904 1958 Mar. 14.151121 95.15 6904.2 0.0483 102°.38 — 85°.4 
J 1948 17.052957 94.799 6887.30 0.0461 93°.08 — 86°.5 
J 1949 17.118806 94.794 6887.06 0.0461 92°.94 — 86°.5 
L 2005 20.796302 94.335 6864.7 0.0434 81°.03 — 88°.8 
J 2035 22.759116 94.08 6852.1 0.0418 74°.61 — 89°.7 
J 2065 24.716722 93.83 6840.3 0.0403 68°.19 —91°.1 
J 2066 24.781887 93.82 6839.7 0.0402 68°.00 —91°.0 
+.000010 +.001 to .01, +.11 to .6  +.0006 +0°.05 +0°.2 


Key: A = Aberporth, B = Bramshot, F = West Freugh, J = Jokioinen (Finland), 


L = Larkhill, 


O = Orfordness, 


W = Woomera. 


The Orbit number is on the Nautical Almanac Office scale, which is 16 greater 
than the actual number. 


The most interesting result, from a geodetic point of view, concerns the 
comparison of theoretical and observed values for the rate of rotation dQ/dt 
of the orbital plane about the earth’s axis. 

If the earth is assumed to be a non-uniform oblate spheroid of equatorial 
radius R, with a gravitational field which is independent of longitude and symmet- 
rical about the equatorial plane, then the external gravitational potential U can 
be expressed as a series of which the first three terms are 


[R R3 D R 
J=go Sees en aes 2 Pere in 2 
U “FA; +] 73 (4 — cos 9) + a5 5 (35 cost 9 — 30.cos +3) 
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where 7 is the distance from the earth’s centre, 
6 is the angle between the radius vector and the earth’s axis, 
and g, J, D, are constants to be determined by observation. 
If gy is the observed apparent gravity at the equator, and w is the angular 
velocity of the earth, then 
gl+jJ/+3D/7)=g,+ wR. 


KiING-HELE has shown [4] that the mean rate of rotation of the orbital plane 
of a satellite, assuming that the rotation is all due to the oblateness of the earth, is 


1/2 
° R P?R?(19_. , 
| af l7+ oR (2 sin «-1)- 


_ 
ar (7 sin?« — 4) + 0 | 
where a is the semi-major axis of the orbit, 
« is the orbital inclination, 
and ~* is the harmonic mean distance of the satellite from 
the centre of the earth [7 = a (1 — e”), where e¢ is the eccentricity of the orbit}. 
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Fig. 7. Angle from apex to perigee of Sputnik II [Read: eq. ( 


Taking JEFFREY’s figures [3, 5} 

£9 = 978.0373 (1 + .000 002 4) cm./sec.? 

R == 6378.099 + 0.116 Km. 

J =1.637 x 10 

D =10.6 x 10-8 
together with w == 7.292115 x 10-* rads./sec 

a = 65°.29 + .03! 
and a sequence of observed values of a and 7, Q has been computed from the 
above formula, the result being the dotted curve in Fig. 8. A few values are also 
given in Table II. The cluef inaccuracy due to the satellite observations lies in 
the factor cosa, which has a standard deviation of 1 part in 800 of its nominal 
value. 


1 In the later analysis, it has been found that « = 65°.37 — 0°.00100 (¢ — Nov. 3.0) 
and Table I is in accord with this. 
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The full line in Fig. 8 was obtained by fitting a fourth order polynomial to 
the observed values of 2, the Right Ascension of the ascending node, and then 
differentiating the polynomial. Some particular values of 2 are also given in 
Table II. It is seen that there is a significant difference between the theoretical 
and observed values and the ratio 


Q (theoretical) /Q (observed) = 1.0063 + .0011. 
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Fig. 8. Rate of rotation of orbital plane of Sputnik II 


It is impossible at this stage to draw any further conclusions. The discrepancy 
may, in fact, be due to the effect of atmospheric forces and this possibility is 
being considered. If it can be shown that the atmospheric effect is negligible 
and if, as is believed, the effect of asymmetries in the earth’s gravitational field 
is negligible, then it means that the values taken for J or D or both of these are 
in error. If all the error were in J, a value of J = 1.627 x 10-3 would be required, 
whereas, if all the error were in D, a value of D = 35 « 10-§ would be 
required. 

The question can only be resolved by accurate observation of more satellites, 
at varying distances and different orbital inclinations. 

The other main effect of earth’s oblateness is the rotation of the semi-major 
axis of the orbit. 

This rotation is expressed by d@/dt, where # is the angle from apex to perigee. 
The first-order theoretical formula, assuming that atmospheric effects are 


negligible, is [4] 
1/2 . 
ee 2 ee ye 5 costa — 1| 

p=s (6) = 2 a. (1) 


Taking the same values for the constants as before, and taking a number of 
observed values of a and 7, f has been computed and integrated numerically. 
The result — after the addition of a suitable integration constant — is shown in 
Fig. 7 together with the observed values of £. 
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A third-order polynomial has also been fitted to the observed values of £ 
and differentiated, and the results are given in Table II, together with the cor- 
responding theoretical values. 


Table II. All Values are in Degrees|day and Relate to Sputnik II (1957 B) 





Date Bobs bth 





1957 Nov. 25.0 — 2.685 — 2.705 —0.403 +. — 0.409 
Dec. 15.0 — 2.745 — 2.763 —0.411 +. — 0.418 
1958 Jan. 4.0 — 2.814 — 2.832 —0.422 +. — 0.428 
24.0 — 2.895 — 2.917 —0.434 +. — 0.441 

Febr. 13.0 — 2.992 — 3.009 — 0.447 — 0.455 
Mar. 5.0 — 3.106 — 3.120 —0.463 +. -0.472 

+ 0.002 + 0.003 t 0.007 


The standard deviation of 0.007°/day in By is virtually due to the inaccuracy 
in the observed orbital inclination. It is surmised that the higher-order terms 
in the theoretical formula — which have not yet been determined — will contrib- 
ute something of about the same order to f. 

All that can be said at the moment from the results is that there is no indica- 
tion of any serious disagreement between theory and observation. 

Studies of the effects of the atmosphere on the orbit of Sputnik II are being 
made, and it is hoped to obtain reasonably accurate estimates of air density and 
scale height in the region of 200 Km. above the earth’s surface. 


Crown Copyright is reserved on the official illustrations which are reproduced 
by permission of H. M. Stationery Office. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


The Motion of an Earth Satellite on Re-entry to the Atmosphere. The equations 
of motion of a satellite have been solved by an approximate method relevant to that 
part of its re-entry into the atmosphere where aerodynamic forces predominate. 
It is found that the motion is relatively insensitive to the form of orbit which the 
satellite has been describing beforehand, provided only that it has described a 
sufficiently large number of circuits. Likewise it is found that the retardation suffered 
is practically independent of the size, shape and weight of the satellite which factors 
merely determine at what height the retardation occurs. Some deductions are made 
concerning the intensity of frictional heating in the descent, and full details of the 
characteristics of the motion are tabulated. 


Die Bewegung eines Erdsatelliten beim Wiedereintritt in die Erdatmosphire. Es 
wurden die Bewegungsgleichungen eines Satelliten mit Hilfe einer Naherungsmethode 
gelost, die sich auf jenen Teil seines Wiedereintrittes in die Atmosphare bezieht, wo 
aerodynamische Krafte vorherrschen. Es ergibt sich, daB die Bewegung verhaltnis- 
maBig unempfindlich gegen die Form der Bahn ist, die der Satellit vorher beschrieben 
hat, vorausgesetzt allerdings, daB er eine ausreichend groBe Zah] von Umkreisungen 
ausgefiihrt hat. In gleicher Weise stellt sich heraus, daB die erlittene Verzogerung 
praktisch unabhangig von der GroBe, der Gestalt und dem Gewicht des Satelliten ist, 
welche Faktoren bloB bestimmen, in welcher Hoéhe die Verzdgerung eintritt. Ejinige 
SchluBfolgerungen werden hinsichtlich der Intensitat der Reibungswarme beim Ab- 
stieg gezogen. Genaue Einzelheiten der Charakteristika der Bewegung sind in Tabellen 
enthalten. 


La repénétration dans l’atmosphére d’un satellite artificiel Les équations du 
mouvement de repénétration ont été résolues par une méthode approchée dans la 
phase ot les forces aérodynamiques sont prédominantes. Le mouvement parait peu 
influencé par les caractéristiques antérieures de l’orbite, a condition qu’un nombre 
suffisant de révolutions ait été décrit. De méme il semble que la décélération subie 
soit pratiquement indépendante des dimensions, de la forme et du poids du satellite; 
ces facteurs déterminent seulement l’altitude a laquelle la décélération a lieu. On en 
déduit l'intensité de l’échauffement cinétique durant la descente et les caractéristiques 
du mouvement sont tabulées en détail. 


1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netherlands, August 25—30, 1958. 

* B.Sc., A.F.R.Ae.S., A.F.I.A.S., Department of Aeronautical Engineering, 
The Queen’s University, Belfast, N. Ireland. 
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List of Symbols 


drag coefficient of satellite based on lapse of time. 

area S. v __ speed of satellite. 

drag. = o/é. 

value of drag at speed V, and =; = C/E. 

reference altitude. 

gravitational constant (= gr®). 

air density exponential lapse rate 

‘H/r, being defined by eq. (4)]. A ie rr 

rate of aerodynamic heating per ’ Getined "by eq. (28). 
; ; = Hg/r9. 

unit area. 

REYNOLDS Number based on length /. 

drag area at speed V, and reference 

altitude. 

circling speed [= (gr)1/2]. 

retardation due to drag relative to 

local gravitational acceleration. 

coefficients of series expansion of 

a(x) in terms of «. 

atmospheric speed of sound. 

eccentricity of initial orbit. d 

function of & defined in eq. (10). 

local gravitational acceleration. 

height above earth’s surface. Subscripts 

heat transfer coefficient (= Q/#0v*). (applied to quantities which vary with 

reference length. altitude) é 

mass of satellite. 

distance from earth’s centre. 0 denotes conditions at the reference 

distance moved by satellite along altitude, defined in eq. (28). 

path. SL denotes conditions at sea-level. 


non-dimensional speed defined by 


= (Yr — 19) /"o. 
angle between direction of motion 
and plane normal to vertical. 
atmospheric coefficient of viscosity. 
@ atmospheric density. 
a(x) defined by eq. (16), (a’ = da/dx). 
o non-dimensional air density of eq. (6). 
t non-dimensional density lapse rate 
defined by eq. (6). 
function of 6 defined by eq. (8). 
zy function defined by eq. (10). 


I. Introduetion 


What happens to a satellite on its re-entry into the atmosphere? As in all 
ballistic problems which involve taking account of air resistance, the equations 
of motion are so complicated that the motion can only be accurately calculated 
by numerical solutions specific to each example. But essential as such work is, 
it is also valuable to find approximate solutions to the problem, which make up 
for what they lose in accuracy by their gain in generality — in being applicable 
to a whole family of examples. We attempt here to discover such an approxima- 
tion relevant to the solution of the equations governing the final descent of a 
satellite which has been describing a large number of elliptic orbits!. 

To simplify the problem we neglect the aerodynamic lift force acting on the 
satellite, and assume its drag coefficient does not vary with MAcH Number (at 
least at supersonic speeds), so that the air resistance varies as the square of the 
speed. Both assumptions are open to criticism, but are the most reasonable we 
can make if we have to generalize. Further we neglect the effects of the earth 
being oblate, — which is probably justifiable enough in the present instance, — 


1 The N.A.C.A. Technical Note No. 4276, by DEAN R. CHAPMAN, published 
whilst this paper was with the printers, derives an identical numerical solution to 
the one obtained here; it also contains solutions relevant to many other re-entry 
problems. The method of approximation used by CHAPMAN differs from ours, and 
his discussion of its veracity and its implications is necessarily much briefer in view 
of the wider scope of his treatment. 
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and we assume the law of variation of density (9) with distance from the centre 
of the earth (7) as 
"ald (e€ a small positive constant) 


which roughly corresponds to the condition in an isothermal atmosphere of 
constant composition. Both the temperature and composition of the real at- 
mosphere of course vary, but it happens that all the violence of the satellite’s 
downfall is suffered in falling through such a narrow band of altitude — typically 
some 40 km. — that the density variations in this band can be adequately 
represented in this way. 

The quantity e in such representations would have to be very small, typically 
about 1/1000. This provides the reason for the method by which the treatment 
is conducted: we find the solution by expanding the variables describing the 
speed, air density and angle of dive, as series of ascending powers of ¢, — or 
strictly speaking of e1/*. We find only the variations of the first term of each such 
series, so that the error is of order e'/?, or probably a few per cent in practical 
applications. 

We discover that the maximum deceleration suffered in the fall is quite 
independent of the size, shape or weight of the satellite, which factors only affect 
at what height the deceleration is felt. The maximum is shown to be equal tc 


0.276 Ap 
where g is the local gravitational acceleration, and the drag force is then evidently 
large compared with gravity forces. For the most part, we concern ourselves 
solely with the part of the fall in the vicinity of this maximum, as this enables 


us to ignore certain terms representing gravity forces compared with drag, and 
it is the part of the re-entry of most vital interest. 

We have to examine the earlier motion because this dictates the initial condi- 
tions of the fall, and after the mathematical discussion of the next paragraph — 
which is concerned merely with recasting the fundamental equations in a form 
suitable for our special purposes — the third paragraph is intended to reveal 
what is happening to the satellite at that stage in its fall when the air resistance 
begins to be large compared with gravity forces. The surprising result follows 
that what then happens is not (at least within the order of approximation) 
influenced by the earlier motion. Consequently, we can determine conditions 
in the part of the fall which is of interest (paragraph IV) without reference at 
all to the initial orbit — provided only that it has consisted of a large number of 
circuits as specified before. 

The next task is to interpret the solution in terms of variables which have a 
more familiar meaning than those introduced in the mathematical argument 
(paragraph V) and having done this we examine the range of application of the 
approximation in the light of the actual values of ¢ likely to be encountered in 
practice (paragraph VI). The last paragraph contains a guide to the results, and 
then some general deductions from the results. As they may interest readers 
who are not particularly concerned about the method of analysis, these closing 
remarks have been written so as to form an extension of the present introduction. 


II. The Equations of Motion 


Assuming a spherical earth, and supposing that the vehicle is subjected to 
an aerodynamic force of drag, but not of lift, the equations governing its motion 
are 
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(1) 
v?tan§ — = — — + 
dr y 
the notation being listed at the beginning of the paper. To express the drag in 
the form of a coefficient Cp, we put 


(* Cp Fy (Fy a constant) (2) 
20 \"o 

where the subscript “‘0’’ denotes some reference condition of height, to be defined 
later. Quoted in this form Cp is a function of MacH Number, and as the symbol 
used suggests, it is in fact the drag coefficient: 

tals aaa 

~ gov?S! 
We now suppose the reference area S is chosen to make Cp unity at the reference 
height and at speed v = Vy. This of course is quite permissable and involves no 
loss of generality. (A value of S chosen to make Cp = 1 is termed the “drag 


area’’.) 
In order to describe the law of variation of density with altitude, we put 


Ce if Fy=})Vo2S, say. (3) 


1 do 


o ar 


Y 
0 
ee. 4 
oH (4) 
and here H is some function of 7 to be specified. We now define our reference 
altitude as one in which the drag at speed V, is 
Fy = 3 &% (%o/Ho)"” (5) 
where g = G/r? (and gy = G/rp”) is the local gravitational acceleration. 
Let us now use these reference values in setting out a non-dimensional notation: 


(6) 


so that eq. (4) becomes 


d 
(l— elo = —r(l+n)e, (7) 
Supposing that t is known as a function of 7 (i.e. of height) this equation 
would enable 7 and so t to be expressed in terms of o. Further we now define 


g@ and « where 
Bins 
P= 2 | In (sec? 9), (sgn ¢ = sgn 8) | 
- 
and a = In (V2/v?), (V2 =G/r) | 
and we treat « as the new independent variable, so that ¢ and o are functions 
of « to be determined. We note that « is negative when the speed exceeds, and 
positive when it falls short of, the local circling speed V. Then the eq. (1) may be 
written, with the help of eqs. (2) to (8), as 


z= $ 


(8) 


=e? — ] 





T. NONWEILER: 


and tas 
f(x) = [(1 — e~*)/x]-1* 

In the expression for y, Cp is a function of MAcH Number — that is, of speed v 

and height — and so is a function of « and o. 

The assumption that H is constant leads, by eq. (6), tot = 1 and corresponds 
(roughly) to the supposition that the atmosphere is isothermal in the air density 
range considered. Specifically from (6) and (7) it implies that 

par. (7 a) 

Further, if the satellite is of such a shape that it is appropriate to suppose 
the drag coefficient constant, then Cp = 1 as in the reference condition. Both 
these assumptions will henceforward be used. 

In all numerical applications ¢ is small compared with unity (equal about 
to 10-%) and for the purposes of advancing the analysis it will henceforward be 
convenient to treat ¢ as an order of magnitude, and to construct a solution strictly 
applicable only in the condition e +0. We note that then, by definition of ¢ 
in eq. (8), and of the function / in eq. (10), 


(2%) ie = 1+ O(e) | 


i.e. 6 = O(e"?), '$| is bounded 
and for any real value of ¢, the function / is greater than unity. 
The value of o determines not only the air density relative to the reference 


{10 a) 


altitude [by its definition in (6)], but also the retardation afforded locally by the 
air drag, which is (say) @ times the local gravitational acceleration g where, from 
eqs. (2), (5), (6), and (8), 


Cp ce * 
*= Fie — ee ies 
Provided that the speed is not small compared with the local circling speed, 
a is bounded, and has the general order of magnitude a/e!/?. 


III. Determination of the Initial Conditions of Re-entry 


We have stated in the introduction that the initial orbit has a sufficiently 
high perigee that the satellite describes a “large number’’ of circuits before 
coming down. We shall now specify what we mean by “‘a large number’’ by 
supposing that in the latter circuits, which are consequently bound to be of small 
eccentricity, the drag and gravitational forces are becoming comparable in general 
throughout each circuit. This implies that the air density remains of similar 
magnitude throughout each circuit and so, regarding e as an order of magnitude, 
the eccentricity of the latter orbits is of order e. Now the theory of orbits perturbed 
by aerodynamic drag shows that the eccentricity, during the last few of a large 
number of circuits (N), is reduced by a factor of magnitude (1/N"/*): so that if 
the eccentricity of the initial orbit is e; we are.asserting-in effect that N is suffi- 
ciently large that 

1/N =O (e2/e;?). 

Now the drag only appears in the equations of motion (9) through the first 

term of y given in (10), where it is compared with a second representing the 
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gravitational forces, which we 
see is of magnitude (e d/a) 
times the other. In the latter 
circuits 4 is of order ¢, and so 
¢ is of order e1/?; consequently 
we see that the drag and 
gravitational forces become 
comparable when og is of 
magnitude ¢*/?. As the perigee 
height descends during the 
description of the perturbed 
orbits, so that finally the air 
density at perigee is increased 
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at least by a factor of mag- 
nitude N/4, it follows that 
we can reinterpret the condi- 
tion on the number of circuits 
by stating that, in the initial 
orbit, the air density every- 
where satisfies the condition 
that o is of order (e?/e;!/*). 
Alternatively, in the unlikely 
event that e; happens to be 
zero (i.e. the initial orbit is 
circular) the satellite will de- 
scribe a large number of 
circuits only if initially o is 
small compared with ¢?/?, 

If this condition upon N is im- 
posed, the first circuits will be 
such that in general the drag effects 
are small compared with the gravita- 
tional effects. The solution of the 
eqs. (9) in such conditions is in- 
dicated in Fig. 1a; the motion is 
of course semi-periodic and the val- 
ues of x and ¢ gradually decrease in 
absolute magnitude, and a increases, 
until ultimately when o becomes of 
magnitude ¢%/, the instantaneous 
eccentricity becomes of order e. 
Evidently this will be some ultimate 
phase of the motion of any satellite 
subject to the initial conditions: 


o=O(e) if e=O(e)| ‘a 

= 0 (e2/e;/?) otherwise. { (-) 
In other words, provided it is laun- 
ched higher and faster, the orbit at 
length will sink to heights where the 
(drag/weight) ratio, and the instanta- 
neous eccentricity, are of magnitudes. 











A,B, 


Fig. 1 a. How the circuits of a satellite, perturbed by 
air drag, appear in terms of the variables adopted in 
this paper. Only that part of the satellite’s lifetime 
is shown in which air drag has a small effect (i.e. 
where o is of order ¢?). The points marked 4A and P 
refer respectively to apogee and perigee conditions; 


the others are self-explanatory 











Fig. 1b. There are three possible ways in 
which the motion may change from a periodic 
orbit to a fall in which all the variables are 
monotonic functions of time. The forms of these 
transitions are shown above, the letters appended 
having the same significance as in Fig. 1a, so 
that P, and 4 are the last perigee and apogee. 
Note the point of inflexion J in each curve of d 


versus &@ 






T. NONWEILER: 


As will be seen from Fig. 1 6, the motion at some time becomes aperiodic, 
and it is this phase of the motion — representing the descent from an orbit — 
that interests us here. The particular condition which identifies the critical 
change in the motion is shown from the figure as an inflexion in the curve of 
d Vs. a, ie. 

2 
5 aN 
da” 

From a study of the relations (9) between the derivatives it is possible to 
deduce that in this critical condition, for e > 0, 

o = 0 (e*"), a=O(e), dh = O (el?) (12 a) 
which is in accord with (12) if this is taken to describe the instantaneous orbit 
in the critical condition. Such initial conditions therefore govern the re-entry 
phase. 

Although we shall continue to investigate the limiting condition ¢« — 0, 
let us for the moment examine the conditions in the phase of re-entry where 
and ¢ are small compared with unity, but do not have magnitudes which 
necessarily go to zero with e. Then from (9), (10a) and (10) we may for a 
start examine the equations of motion in an approximate form 


d 
(o—e4) = =04, (o— 09) =a 


Eliminating ¢, and writing 
axe 2, o = &%2 y(x) 
we deduce the equation 


” 
) 


yiy a y2 ys =X (V — y’)8 


and from (12a) the boundary conditions to be applied invoive finite values of 
y and y’ for (say) x = 0, in the condition e +0, so that in the limit y is some 
function of x expressible in finite terms independent of «. For large x, the 
asymptotic solution yields 

F 4, Ccosé + Casing | 


x 


| where & = (In x)/21? 


yn, x82 


31/2 


and where C, and C, are arbitrary constants, determined therefore in finite terms 
by the initial conditions even if ¢ +0. Substituting x and y back in terms of 
o and «, we have that fore +0 anda+0: 


ro 
{ a} | 
and we may similarly find that 


1— sen) +o(2] 


o 








the equations both being true for large «/e but for sufficiently small bounded «; 
that is for 


— = 0(1) a = O(1) as e 0. 


Dropping the restriction that « is small, and reworking the solution with the 
accurate expression for eqs. (9), we may similarly show that 


> € 
o= pe” 1+O rs + O (a) 
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é= Fe vefi +0 (<} +0 (x) |. 
% 
In particular, placing « = e1/? we find that 


a32 1 +O (e42)) | 


. | at a= ell, (13) 


d = 32 gl? 11 + O (e/2)] 


These provide a boundary condition for the re-entry condition at a stage when, 
to the first-order of approximation in «!/*, they are independent of the previous 
history, provided only that at some stage the instantaneous orbit satisfies (12). 
Further, in the condition described by (13), the second term in the expression 
(10) for y, representing the gravity forces, is small — of order e!/? — and negligible 
(to the same order of approximation) compared with the drag term — which is 
in fact then equal to unity by (10 a). 

We have therefore indicated that any orbit which has a sufficient initial 
perigee altitude that eq. (12) is satisfied, will ultimately reach a stage of re-entry 
in which its speed, angle of dive, and altitude are of the values quoted in eq. (13). 
The subsequent motion (in which «, ¢ and o are of unit order) will now be treated 
in more detail. 


IV. The’ Equation of Motion for the Re-entry Path 


We continue to treat ¢ as infinitesimal, and to find the appropriate motion 
subsequent to initial conditions of the form given by (13). We preserve the 
assumptions as before that t = Cp = 1, and further restrict our solution to 
bounded values of ¢, so that by (10a) the function f in the expression (10) 
for ¥ is (for infinitesimal ¢) unity. Further, the other term in this expression is 
then negligible compared with unity, both in the initial condition defined by (13), 
and subsequently when o is larger. Thus, for e +0, and within the range of 
variables envisaged, we may put 7 = | in eqs. (9). Since also t = | these then 
simplify to 

do d*o 
iat oa (14) 

The solution will be determined by the initial conditions of eq. (13), which 
are also known to apply within the range in which the equation is valid (for 
infinitesimal ¢). Thus allowing ¢ — 0, the relevant initial conditions become in 
the limit 

d 0, o > 0, as a +0. (15) 


A series solution of (14) with such boundary conditions gives: 











1 47 377 __ 278,615 
12 792 ~ §,897,232’ °°" 





(17) 
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The infinite series (16) may be shown to be convergent for all «, and is the 
appropriate limit solution for e +0. But comparing (16) with (13), we see that 
at x = el/*, the expressions & and 6’(«) are in error only by terms of order e¢!/? 
compared with unity: also subsequently for « > '/* and for bounded ¢, we 
have from (10a), (10) and (16) 
¥=14+0 (el). 
It follows that, for such values of «, the error involved in replacing (9) by (14), 
and taking the approximate boundary condition (15) instead of (13), is of order e!/? 
compared with unity. Hence for « > e!, 
o = G(x) (1+ O(e”)] |} 

nin an. 2 (18) 

b = G(x) [1 +O (eM2)] | 


Table I. Numerical Solution of Eq. (14) 








1.0000 1.0000 0 0 — oo — oo 

0.9900 0.9802 0.0033 ‘ 0.0032 —10.269 — 10.982 
0.9753 | 0.9512 0.0130 0.390 0.0124 5.779 6.420 
0.9512 0.9048 0.0368 BE 0.0333 3.524 - 4.085 
0.9048 0.8187 0.1050 0.0860 1.939 - 2.387 
0.8607 0.7408 0.1946 0 0.1442 1.2421 1.604 
0.8187 0.6703 0.3024 0.2027 - 0.8307 1.116 
0.7788 0.6065 0.4260 0.2584 ~ 0.5520 — 0.7674 
0.7408 0.5488 0.5657 0.3105 0.3485 0.4995 
0.7047 0.4966 0.7194 0.3573 — 0.1919 0.2830 
0.6703 0.4493 0.8874 0.3987 0.0667 0.1011 
0.6376 0.4066 1.0690 0.4347 0.0359 0.0557 
0.6065 0.3679 1.2644 0 0.4652 0.1220 0.1939 
0.5769 0.3329 1.4735 | 2.157 0.4905 0.1953 0.3177 
0.5488 0.3012 6S 0.5108 0.2585 0.4301 
0.5220 0.2725 935 a; 0.5265 0.3138 0.5333 
0.4966 0.2466 2.185 2. 0.5382 0.3625 0.6289 
0.4724 | 0.2231 2: 2: 0.5458 0.4058 0.7182 
0.4493 0.2019 2.7246 ' 0.5502 0.4445 0.8024 
0.4274 0.1827 a .000 0.5514 0.4794 0.8818 
0.4066 0.1653 . 3. 0.5496 0.5110 0.9575 
0.3679 0.1353 § 3. 0.5394 0.5660 1.0992 
0.3329 0.11080 0.5221 0.6122 1.2310 
0.3012 0.09072 , 0.4995 0.6514 1.3548 
0.2725 0.07427 371 52% 0.4732 0.6849 1.4721 
0.2466 0.06081 3167 § 0.4449 0.7144 1.5851 
0.2231 0.04979 8. 0.4155 0.7401 1.6941 
0.2019 § 0.04076 0.3859 0.7627 1.8001 
0.1827 0.03337 65 : 0.3566 0.7826 1.9035 
0.1653 0.02732 i 0.3283 0.8003 2.0051 
0.1496 0.02237 0.3012 0.8160 2.1042 
0.1353 0.01832 4 0.2755 0.8300 2.2040 
0.6496 0.4219 1.0000 0.4219 0 0 

0.4299 0.1848 2.9837 0.5514 _ _ 

(max.) 
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To determine the upper bound of ¢ or « to which the solution is valid, we note 
that for large «, the asymptotic solution of (14) gives 
o~2e#? + O(1) | 
is (19) 
gd ~ e7? + O(1) | 
so that from (10) 


ym~1l- zee. 


The error in putting 7 = 1 is thus still of order ¢'/* provided that 


sca = 


and this indicates the upper limit to the range of applicability of (18). Thus 
using (13), we see that eq. (18) is valid in the limiting sense as e — 0 for 


: = o| “ and o= o( ra (20) 
o ei" E 
This includes a range of altitude in which the relative air density intensifies by 
a factor (l/e). 

From (11) and (18), the drag retardation is given by a times the local 
gravitational acceleration, where, since Cp is taken as unity, 


l 
a = 579 & “O(a) (1 4 )]. (21) 


Thus from (20), within the range of values for which this eq. (21) is applicable: 


l 1 | 
—_=0O 3 
a (, i 


As might be expected, the drag retardation is large in the limiting sense over 
the range of altitude for which our approximate solution is valid. It reaches a 
maximum value, as we may deduce from (21), when & equals a’ (that is, when 
g@ =o). From the numerical solution of Table I and eq. (21) it appears in fact that 


0.276 
Amax = 1/2 
gll2 


+O(1). 


Although the series representing 6 in (16) and (17) is rapidly convergent, 
it only suffices for numerical computation, in the abbreviated form stated, up 
to about « = 2, and in preparing the Table the solution was extended to higher 
values of « by applying the numerical procedure of the ADAMs method to eq. (14). 


VY. Interpretation of Results 


With the supposed density-height variation given by t = I, eq. (7 a) shows that 
fee n= o/(1 Poe e)} = 3}, 

In the range within which the solution (18) applies, we then deduce from (6) 

and (20) that 


= iB eas , 
ol (n 4) 1 +0 (elne) (22) 
Hy a} © ; 

the neglect of the error terms forming an adequate approximation in view of 
the accuracy of the relations (18). 
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The speed is given by (8) in terms of « as 


oa) 


~ 
where the circling speed is related to its value at the reference altitude by 
V = V,/(1 +»)? 
and since from (20) o varies by a factor ¢ within the altitude band of interest, 
we see from (22) above that 


— e— a/2 


- —e-2 [140 (elne)] (23) 
0 
the terms ignored being negligible for the reasons stated before. 
Similar reasoning also shows that from (6) 












































© _¢ [14+ 0(elne)). (24) 
20 
The angle of inclination of the path to the horizon is given by (8) as simply 
6 = e261 +0 (e¥)] (25) a 
after noting from (19) and (20) that ¢? = O (L/e!/?). 1959 
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Fig. 2a and b. Comparison of the results of this approximate treatment with a step-by-step 
calculation of the descent of a satellite, shaped as a slender cone and falling nose-first, from 
a circular orbit at 370 km. height. In the accurate calculations (made by D. G. K1nc-HELE 
of the Royal Aircraft Establishment, Farnborough, England) the drag coefficient was 
supposed to change from a high to a low value — characteristic respectively of free-molecule 
and continuum flow — at either 93 km. (points shown as circles) or at 74 km. (crosses). 
The same mean value of the drag coefficient in the fall was assumed for both cases in applying 
the results of the present analysis, giving a reference altitude of 21 km. 


Also of interest is the distance moved along the path which is 


‘ dr 
fo--[ 


so that in the range of interest, from (22) and (25) 
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where s = Sp at the reference altitude, and we suppose o = 1 at xa =a, (from 
the numerical solution we find that % = 0.863). We see from (26) that s goes to 
minus infinity as 0 — 0, so that we cannot simply extrapolate to 0 = 0 to discover 
the distance covered from what was termed in paragraph III the “critical’’ 
condition. Evidently it must be sensitive to the precise form of the initial orbit. 
Similarly, the lapse of time between some instant of the final orbit and the 
satellite reaching the reference altitude cannot be determined, although the time 
scale within the part of the re-entry motion of present interest can be determined 
from the expression 
dt = ds/v 

together with eqs. (23) and (26) to be of the form: 
Vo os a2 2% ry 1 (gti) 97 
(7) Hy)? ({— 4) = | € G(x) 1 + O(e"*)). (27) 
The deceleration due to drag was given in eq. (21) and we merely note here 
that the variation of local gravitational acceleration — in which units the 
deceleration is quoted, — does not significantly affect the quoted values within 
the altitude band of interest, so that its value is simply (a gy), rather than (a g). 
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Fig. 3. The reference altitude as determined by the satellite mass (m) and drag area (S) 


In all applications, it is necessary first of all to determine the reference altitude, 
which from (3) and (5) is the height at which 
m 
“ 
where S is the ‘drag area’’ which has been subsequently assumed by implication 
to be independent of MAcH Number. The value of (m/S) would most probably 
lie somewhere in the range from 0.1 to 100 gm/sq.cm. The variation of the left- 
hand-side of eqs. (27) in this range is illustrated in Fig. 3, which supplements 
the atmosphere data of Table II; it will be seen that the reference altitude will 
generally lie somewhere between 40 and 90 km. up. 


09 (% Ho)'® = (28) 


4" 
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Inside this altitude band H/r, varies from 0.93 x 10-% to 1.23 x 10-3; 
it is unfortunately a part of the atmosphere where the temperature — to which 
H is proportional — changes rather widely: indeed recent research indicates 
even lower figures of H in the region of 80 km. height than those of the Table IT. 


Table II. Assumed Atmospheric Properties 
— from: Physic. Rev. 88, 1027 (1952) — and Gravitational Parameters 








Height Density (0) or (H/rp) g V =(gr)'l2 y 
km. gm/c.c. gm/sq.cm. <x 10? |cm./sec.2} km./sec. km. 
30 137 x 10> 1.20 x 104 1.060 971.5 7.886 6,400 
40 4.17 x 10°* 2.67 x 108 1.199 968.4 7.878 6,410 
50 a6 x 10°* 7.45 x 10? 1.235 965.4 7.873 6,420 
60 3.49 x 107? 2.24 x 10? 1.151 962.4 7.867 | 6,430 
70 9.73% 10-* 6.27 x 10 0.991 959.4 7.860 | 6,440 
80 2.11 x 10-* 1.36 x 10 0.931 956.5 7.854 6,450 
90 4.08 x 10-° 2.64 0.984 953.5 7.849 6,460 
100 8.61 x 1071° 5.57 x 10% 1.086 950.5 7.842 6,470 
110 207 x 407%? | ied x0" 1.220 947.6 7.836 6,480 
120 5.64 «x 1071! 3.66 x 10-2 1.489 944.7 7.830 6,490 


Table III. Proposed Approximating Atmosphere 
(with constant value of H) 








Density (0) Altitude Maximum 
pera at reference 0o %o 3| ‘range ot error in 

A =" altitude gm/sq.cm. (479/79) x 10 best fit, density over 
gm/c.c. km. this range 

40 4.60 x 10-8 2.95 x 16° 1.200 30— 70 10% 

50 1.19 x 10-* 6.42 x 10? 1.193 40— 80 1%, 

60 3.30 x 107’ 2.07 x 10? 1.102 50— 90 19% 

70 8.69 x 10-8 5.60 x 10 1.023 60— 100 11% 

80 2.03 x 10-8 1.31 x 10 1.000 70—110 6% 

90 4.28 x 10-8 2.76 1.044 80— 120 13% 


According to our strict definition in eq. (6), the local values of (H/r,) at the 
reference altitude is the value of Hy/7y = e. But of course we have subsequently 
assumed that (H/r,) is constant at this value within an altitude band about the 
reference altitude, and we can guess from (20) — as ultimately transpires to be 
true — that the band in which we are interested lies roughly within heights 
10 km. below, and 30 km. above the reference altitude. The deduced values of 
0, and e are the parameters which describe our idealised model of the density 
variation over this band. Quite plainly, in view of the variation of (H/79) in the 
real atmosphere, there is no reason why the local values of g and (H/rp) at the 
reference altitude — which has no special significance, — should happen to be 
the best for this model. Values of 9) and e which are the “‘best”’ for this purpose, 

- in the sense of the usual rules of curve-fitting, — are given in Table III for 
different reference altitudes, and indeed have been used to compose Fig. 3, as 
they are altogether more plausible for our purposes than values found from the 
strict definition. It will be seen that, so calculated, there is a variation of e with 
reference altitude from 1.0 to 1.2 x 10-8: although this is rather less than the 
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proportionate variation of the values of (H/7,) within any 40 km. band of the real 
atmosphere, it is nevertheless a systematic variation and therefore significant 
— lower values of ¢, and so by (21) higher decelerations, being more appropriate 
to satellites having low (m/S) values. 


VI. The Limits of the Approximation 


It will be discovered that the results of the last section could have been 
obtained straight away from eq. (1) by ignoring the term (G/r?) in the expression 
for acceleration along the path (though of course preserving the drag term), 
by putting 6 in place of (sin 6) and (tan #), by placing dy = dh and treating r 
as a constant, 7. It might be thought, therefore, that we have made rather a 
meal of what turns out after all to be bare bones, but the benefit of the approach 
used is that we can identify the sources and magnitude of the error involved, 
and show it to be due to a single approximation (that ¢ is small). 

To see what this means in numerical examples, we recall that — apart from 
various assumptions which must be taken as definitive, — the error has two 
sources; from the inadequacy of the initial condition imposed, and from the 
approximation to the expression 7 of eq. (10) by unity. Unfortunately, we cannot 
examine the former source, since the precise initial condition differs according 
to the initial orbit of the satellite about which we have no specific knowledge. 
We asserted in paragraph III the necessary limitation on the number of orbital 
circuits, on an order of magnitude basis. There is no real justification for 
substituting numbers in place of orders of magnitude, but if the difference in 
heights of initial apogee and perigee is some few hundred kilometers, ¢;2 would 
be about 10-3, and since ¢ is numerically comparable, we find that it would 
appear sufficient if the satellite describes about 1000 circuits. Beyond this, all 
we know is that its effect on the error of our solution is of the same general 
magnitude as that from the latter source, and moreover the arguments of par- 
agraph III show that it becomes less important as the satellite falls, unlike the 
error of the 6ther approximation. It is the assumption that 7 = 1 which we 
shall criticise here. 

In Table IV the precise values of y for different a are listed, on the basis 
of the values of ¢ and o calculated by its neglect (Table I), and by using a value 
of « = 1.11 x 10-3, which we saw at the end of the last paragraph to be rep- 
resentative of the atmospheric density variation. The figures speak for themselves. 
In presenting the results we shall confine them to that range in which the value 
of y so obtained is within 5% of unity, which allows us to consider what happens 
to the satellite whilst its speed is reduced from 98% to 13°% of the circling speed. 
This may seem rather a large error of y to accept, but unfortunately it is inevitable 
that in reality air density differs from its assumed value by just such an error, 
if not more, within the altitude band considered, and it is just as likely that the 
drag coefficient may vary by at least 5°% of its assumed constant value over 
such a speed range. So to expect more accuracy than this might be illusory. 
In drawing the curves of the figures, the range where y is between 0.95 and 0.985 
has been distinguished by broken lines, to suggest loss in accuracy. 

It will be seen that x is always slightly less than unity, and it may therefore 
be deduced from (9) that the sense of the error is mainly to increase o above 
what it would otherwise be at a given value of « and ¢. In other words the 
error will chiefly amount to the altitudes quoted being too high for the associated 
speed and direction of motion. This criticism can be expected to apply appreciably 
only at the low altitude end of the path. For the most part we can reckon our 
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approximation as being quite acceptable; a comparison of its application with 
some step-by-step calculations is shown in Fig. 2. 


Table IV. Values of the Function yx (€ = 1/900) 


ep(2 e* — 1) i( wi. = 


o l—e 








0.017 0.100 0.000 
0.019 0.090 0.000 
0.021 0.080 0.000 
0.025 0.070 0.000 
0.030 0.060 0.000 
0.037 0.050 0.000 
0.046 0.040 0.000 
0.068 0.030 0.000 
0.10 0.020 0.000 
0.28 0.010 0.000 
2.00 0.013 0.003 
3.00 0.028 0.008 
3.48 0.042 0.012 
3.82 0.056 0.016 
4.07 0.069 0.019 
4.27 0.083 0.023 
4.43 0.096 0.026 
4.57 0.109 0.029 
4.69 0.122 0.032 
4.80 0.136 0.036 


VII. Some Factors Affecting Aerodynamic Heating 


An important question in determining the intensity of frictional heating is 
whether the boundary layer flow is laminar or turbulent. A salient factor in 
resolving this question is the magnitude of the REyNoLps Number R; = 9 vl/y, 
where / is some characteristic length of the satellite and ~ the atmospheric 
viscosity. The values of 9 and v can of course range widely in the descent whereas 
relatively « varies but little, and most of its variation may be simulated by 
supposing it is proportional to c, the atmospheric speed of sound. 

Now if we write 

cove (29) 
we would not be far wrong in associating the value of y with its usual interpreta- 
tion as the ratio of the air specific heats; and then from (23), (24) and (28) 


(m/S) l di . 

fete (3 H, Joe , (y 1.4). (30) 
Here the suffix ““SL’’ denotes sea-level values. Now (msz/csz) is about 
0.5 x 10-8 gm/sq.cm.; we have suggested that (m/S) lies within 0.1 to 100 gm/sq.cm. ; 
as H, is about 7 km., whereas the characteristic lengths in which we are interested 
would be measured in terms of as many centimeters or metres, it follows that 
(l/y? H,) might be between 10-5 and 10-%; thus the factor multiplying o e~?” 
— which rises to an asymptotic value of 2 as the fall progresses — might be 
anywhere between 100 and 10’. In extreme cases, where the REYNOLDS Number 
is around a million, we might suspect the presence of turbulent flow. 


R; = 
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There is really little point in trying to fit numerical values to expressions 
describing the rate of heat transfer: to describe it in terms of a non-dimensional 
heat transfer coefficient ky we can put the rate of heat transfer per unit area 
from the boundary layer as 

Q = ky tov’. 
If the boundary layer is turbulent, the coefficient ky is likely to be sufficiently 
constant that the product (o v%) effectively describes the variation of Q during 
the descent. In fact, from (21), (23), (24) and (28) 


22 OS 


= g e~ 8/2 (31) 
he M Lp Vo 


so that the right-hand-side of this fod is a reasonable indication of the 
relative intensity of turbulent heat transfer in the fall. 

The supposition that ky does not vary greatly during the fall is much less 
satisfactory in relation to laminar heat transfer because, at least at high MACH 


Numbers, 
1/2 
Cc 
ky x : 
<i « : 


so associating this factor with ky in (31), and using eqs. (23), (29) and (30), we 
find that 
2 el/4 | mlcsz ‘3 QS ti (3 
; Dae Fa PRE —=ore* 3: 
(R;, vc)? ky Y USL S Hy M &o J 0 
denotes the variations of laminar heat transfer. In fact we see it varies as (01/* v?). 
At lower Maco Numbers than about 10, ky ceases to vary inversely as the square 
root of MAcH Number (v/c), but the right-hand-side (32) reaches a maximum at 
a = 0.787, or in other words at 67% of the circling speed, in which vicinity this 
inverse proportion still applies. At lower speeds the value of Q will decrease 
more rapidly than the expression (32) suggests. 
Integrating over the complete surface and over the duration of the fall, we 


find the total heat transferred to the satellite is 
t 


[{f essa 


—@ S 


As ky is the only factor of Q which varies over the surface, we place 


| ky dS = K;,S 

5 
and then using (27) and (31), if the boundary layer is always and everywhere 
turbulent, we have 


| | Q dS dt = cr (1 — e-*) mV,2. (33) 


The bracketed factor on the right-hand-side is proportional to the loss of kinetic 
energy and tends to unity as fhe fall progresses. Alternatively, from (32), when 
the boundary layer is always and everywhere laminar, 


a 


sah ale Ki VHSL- S Ho da = P 
[fe ee se mi CSL F ea? G(x) ia ae 
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The integral on the right-hand-side rises to an asymptotic value of 3.94 as the 
fall progresses, but its value is 1.40 at a = 0.02, and so is to a large extent 
dependent on the early part of the fall which is not accurately assessed by the 
analysis we have used. 


VIII. The Results 


The geometry and mass of the satellite chiefly affect the motion by deter- 
mining at what height the inevitable sequence of events describing the fall takes 
place. To fix this height, we have defined a “‘reference’’ altitude (at which the 
speed is 65° of the circling speed, or about 5.10 km./sec.) and it transpires to be 
a function of the parameter (m/S), which is the ratio of the satellite’s mass to 
its ‘“drag area’, taken as a constant over the speed range considered. (A sphere, 
for example, has a drag area of nearly twice its frontal area above about twice the 
speed of sound.) This relation 
is shown in Fig. 3. $0 
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Fig. 4. Values of the parameter ¢ Fig. 5. Height above reference altitude, i.e. 
appropriate to the choice of ref- (hk — hg), versus speed 
erence altitude. (A plot of the 

data of Table III) 


In the analysis, we have used an “‘idealised’’ model of the air density vs. height 
relation, to which the real atmosphere does not conform, and consequently there 
is some room for various opinions to be held about how this model may best 
be chosen. Both the selection of this reference height, and the assumed value of 
é, which is a parameter used to describe the density-height variation, would be 
affected by this choice. We have here suggested that e should be selected to have 
the values which are shown in Fig. 4, but it must be admitted that other reasoning, 
perhaps as plausible as our own, might suggest values differing by 5°% or so, 
one way or the other. Thus, although we propose that values of ¢ be adjusted 
according to the reference altitude — to make some allowance for the differing 
character of the true density-height variation over the altitude range considered, 
— a reasonable idea of the magnitude of ¢ is obtained by treating it as always 
about 1/900 (and accordingly of e'/* as 1/30). 
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This may prove of help in interpreting the main results, which are shown 
graphically in Figs. 5—9 and it will be seen that for this reason we have every- 


where multiplied « by 900 
where it occurs as an 
assignable parameter. The 
graphs only relate to that 
part of the fall where the 
error in the results is 
unlikely to be more than 
the magnitude associated 
anyway with this lack of 
certainty in the value of 
e, or for that matter, in 
the assumed value for 
“drag area’; and_ the 
curves are ‘‘broken’’ where 
the error is most serious. 
The figures have been com- 
posed from eqs. (21) to (27) 
of the text, in which the 
dimensional parameters 7, 
and V, occur, and although 
strictly speaking these again 
vary with the reference 
altitude, the difference 
produced by such niceties 
of calculation would not 
be visible on our graphs, 
which accordingly can be 
represented in dimensional 
terms. 

Perhaps the most in- 
teresting of the results is 
that relating to the retarda- 
tion due to drag (Fig. 9) 
which is seen typically 
to reach a peak value of 
8.1 times sea-level grav- 
ity. This is high, but no- 
where near the figure — 
some 6 or 7 times larger 
— which is appropriate 
to the atmospheric _ re- 
entry of the slower-speed 
I.C.B.M.: the reason is 
that although the satellite’s 
speed is higher, its angle 
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Fig. 6. Angle of descent versus speed 
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Fig. 7. Distance moved along path relative to position 
of passage through reference altitude, i.e. (s — 59), 
versus speed 


of descent is not so precipitate, and the peak deceleration is critical to the rate 
at which density increases in the line of flight. We see that in fact the decelera- 
tion varies as (1/e'/*), and by virtue of Figs. 3 and 4 it would be a little higher for 
the light-weight, high-drag satellites having low (m/S) values. This is because 
such satellites are retarded in the cold region of the atmosphere where the density 
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Fig. 8. Lapse of time measured from zero at passage 
through reference altitude, i.e. (t — ¢)), versus speed 
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Fig. 9. Retardation versus speed 


changes are relatively 
rapid. Conversely the 
deeper penetrating, heavy, 
low-drag satellites would 
suffer rather less severe 
retardation. But the va- 
riation is small: some 
+ 5% at the extremes 
according to Fig. 4; and 
although we have em- 
phasized that too much 
importance must not be 
attached to the numerical 
values describing this ef- 
fect, we could be certain 
on the one hand that it is 
present, and on the other 
that it is unlikely to 
involve variations more 
than double those  sug- 
gested. 

The way in which the 
rate of frictional heating 
varies during the fall 
is also of interest, and 
Fig. 10 shows this on the 
basis of eqs. (31) and (32) 
relevant to the assump- 
tions of turbulent and 
laminar flow in the bound- 
ary layer. The values for 
the laminar boundary layer 
are rather too high at the 
low speed end. We have 
put no scale for the rate 
of heat transfer on these 
graphs as its actual mag- 
nitude depends to some 
extent on the details of 
the satellite geometry. But 
without this scale we can 
see that the greatest rate 
of heating occurs prior 
to the peak values of 
deceleration, and__—itthe 
time available for the mis- 
sile to cool down before 
this peak is reached is 
small. This of course is 
the real difficulty of the 


re-entry problem — not that decelerations are high, or that temperatures are 
If it is any compensation, it is not 


high, — but that both are high together. 
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Fig. 10. Frictional heating varies in a different way according to whether the flow in the 

boundary layer is laminar or turbulent. The figure shows the variation with time, but no 

numerical scale can be given, nor is the comparative intensity between each condition of 
flow necessarily as shown 


difficult to show that, as in 
the matter of deceleration, 
the I.C.B.M. is likely to 
encounter more severe prob- 
lems of this kind due to its 
steeper descent. 

So far as the broad ef- 
fects of missile construction 
affect the intensity of fric- 
tional heating per unit area 
of surface, eqs. (31) and (32) 
show that it varies as (m/S)" 
where »=1 for the tur- 
bulent, and »=4 for the 
laminar boundary layer. 
Thus the light, high-drag 
satellites with low values of 
(m/S) are, for this reason, 
rather better off, and ° this 
is merely because they are 
subjected to heating in the 
less dense air of high alti- 
tudes. Looked at from a 
different point of view, 
they are seen to have a 
larger surface area over 
which the total heat input 
is spread. 

The actual values of 
heating intensities will depend 
most critically on whether 
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Fig. 11. The variation of REyNoLDs Number (R)) 
relative to its value in passing through the ref- 
erence altitude (R;,) 
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the boundary layer flow is laminar or turbulent, and the parameter R; (the 
REYNOLDS Number) is of considerable importance in judging this issue. The 
question of the state of flow is a complex one, which we cannot deal with here, 
but if forced to generalize one could certainly feel it satisfactory to assert that 
if R; is small compared with a million, laminar flow will exist. Fig. 11 shows the 
variation of (R,/R,,) during the fall, where FR), is the REYNOLDS Number 
appropriate to the conditions as the satellite reaches the reference altitude. 
We see that the REYNOLDS Number gradually builds up as the fall progresses. 
But what is the value of R;,? Referring back to eq. (30), we discover that it is 
given by 
(m1/S) 
10,000 gm/cm. 


Now / is some characteristic length — say the total length in the flight direc- 
tion — of the satellite. The mere lack of preciseness about the definition of / 
will show that we need not be over fussy about the figures used. Bearing in mind 
that we are expecting values of (m/S) between 0.1 and 100 gm/sq.cm., we see 
that only for the very highest values of (m //S) conceived — alluding to the large 
heavy, low-drag satellite — is the REyNoLDS Number so large as to make us 
suspect the presence of turbulent flow. 
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Fig. 12. The variation of temperature with time for an insulated, or for a non-radiating, 
surface exposed to laminar or turbulent flow. The relative disposition of the curves has no 
particular significance; only their time-variation is relevant 


Temperatures reached by virtue of the heat transferred from the air are one 
stage more difficult to compute, as they depend on the destination of this heat. 
Some is absorbed within the structure which then of course heats up, and some is 
radiated away. The latter is an innocuous process so far as the satellite is con- 
cerned, and effective radiation — as nearly black-body as possible — is always 
to be encouraged. If the skin is insulated, all heat coming in is radiated away 
and then the skin temperature varies as the fourth root of the rate of heat transfer, 
whose magnitude has just been discussed. The variation of temperature with 
time on this basis is shown in Fig. 12 and in particular from what we said about 
the effect of the parameter (m/S) and the likelihood of laminar flow, we determine 
that maximum temperature varies as (m/S)"®. 
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On the other hand, if no heat is lost by radiation and all is absorbed within 
the structure, the temperature rises in proportion to the total heat transferred 
from the start of the motion as is also shown in Fig. 12. It will be seen 
to be indicated that, for a laminar boundary layer, a considerable propor- 
tion of the total heat input will 
have been absorbed before the 
beginning of that part of the 
fall with which the present anal- 
ysis is concerned. Although it is 
impossible therefore to be sure 
how much it amounts to, the effect 
is bound to be important and is 
due to the change in heat transfer 
with air density being less rapid in 
laminar than in turbulent flow. Now 
looking again at the effects of the 
parameter (m/S), the total heat 
from the complete surface will 
vary with the size of the satellite 
in the same way as does S, whereas 
the heat capacity of the satellite will 
more nearly vary as its mass m. 
Thus the temperature it reaches is 
proportional to (S/m) times the heat 
transferred per unit area, or to 
(m/S)-/* in laminar flow. If tur- 
bulent flow exists, the temperature 
calculated on this basis would be 
independent of (m/S), and directly 
proportional to the loss in kinetic 
energy per unit mass. 

In actual fact, some heat will 
be absorbed and some radiated; Terminal velocity, m|sec. 
the actual temperature will be less 
than that calculated by excluding 
either from consideration whilst 
the temperature is rising. From the 
way in which the parameter (m/S) 
affects both we see, that for the light-weight, high-drag shapes which are heated 
less, the process of radiation will be more important in determining the tem- 
perature limit. But it is possible that the large heat capacity of a heavy satellite 
might keep the temperature down despite the greater heat input it suffers. 
Similar deductions may be made concerning the I.C.B.M., but here the problem 
is more coloured in favour of low drag because there is some chance that then 
the slowing down process is not complete before the ground is reached; there 
is little prospect of satellites penetrating so far at high speed. 

To give some idea of the meaning of the (m/S) values, Fig. 13 may be of use, 
as it relates this parameter to the “‘terminal velocity” of the satellite — that is, 
the speed in vertical free fall at sea-level. This indeed is how the satellite will 
ultimately finish its fall. Of course the value of the “drag area’’ appropriate to 
subsonic speeds will be considerably less than the assumed value of S, so this 
relation is not really very relevant. 
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Fig. 13. The terminal velocity of a falling body 
of mass m and ‘drag area’ S, — adjusted to 
give appropriate low-speed flow value 
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In conclusion, it must be emphasised that the fall will only be of the form 
we have described if the satellite has been in orbit for a large number of circuits. 
We have no basis for determining precisely how small the number may become 
before the results are affected to an important extent, but having in mind a 
satellite (like those first launched) with an apogee a few hundreds of kilometers 
in height, it would be sufficient if some 1000 circuits are completed. This figure 
might well have to be considerably larger if the initial orbit had a large eccent- 
ricity. The important criterion is that during its final circuits the satellite should 
be still at least 70 km. above its appropriate reference altitude. It would seem 
reasonable to suppose that this will happen if its initial perigee is at least 100 km. 
higher than the reference altitude. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Combustion Instability in Solid Propellant Rocket Motors. The phenomenon of 
combustion instability in rocket motors is an oscillatory interaction between gas 
flow and combustion of the propellant in such a way that pressure oscillations with 
frequencies of 500 to 50,000 cy/sec develop with peak-to-peak amplitudes comparable 
to the mean pressure. A qualitative description is presented of the phenomenon; 
difficulties of experimental study are discussed and mechanisms of excitation and 
suppression of instability are described. 
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Verbrennungsinstabilitat in Raketenmotoren mit festen Brennstoffen. Das Pha- 
nomen der Verbrennungsinstabilitat in Raketenmotoren ist eine oszillatorische 
Wechselwirkung zwischen dem Gasflu8 und der Verbrennung des Treil»stoffes, bei 
der sich Druckschwingungen mit Frequenzen von 500 bis 50 000 Hz und Amplituden, 
die mit dem mittleren Druck vergleichbar sind, ausbilden. Eine qualitative Be- 
schreibung der Erscheinung wird angegeben; die Schwierigkeiten der experimentellen 
Untersuchungen werden diskutiert und Mechanismen zur Anregung und Unter- 
driickung der Instabilitat erdrtert. 










Les instabilités de combustion dans les moteurs 4 propergols solides. Le phénoméne 
d’ instabilité de combustion dans les moteurs a réaction consiste en actions oscilla- 
toires entre le courant de gaz et la combustion de la matiére fusante de telle maniére 
que des oscillations de pression avec des fréquences de 500 a 50 000 cycles par seconde 
se produisent avec des amplitudes dont les limites sont comparables a la pression 
moyenne. Une description qualitative de ce phénomene est présentée. Les difficultés 
expérimentales sont discutées et les mécanismes d’excitation et de suppression de 
l’instabilité sont décrits. 













Introduction 


This paper presents a qualitative description of the phenomenon of combustion 
instability in rocket motors, with particular reference to solid propellant rockets. 
To put the subject in the right perspective, it should be stated that knowledge 
of the mechanisms of combustion instability in solid propellant motors is still 
highly speculative. Although a few scholarly papers on the subject have been 
written {1—5], valid tests of the theory have been difficult to design. The 
theories themselves are highly speculative, particularly with respect to the models 















1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netherlands, August 25—30, 1958. 
2-U.S. Naval Ordnance Test Station, China Lake, California, U.S.A. 
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of combustion that are used. Furthermore, the linearized theory which is 
ordinarily used has only limited applicability to a phenomenon which is conspic- 
uously non-linear. Problems of high speed measurements have made experimental 
work slow, as has the lack of guide lines for experimentation which might be 
expected from a qualitatively correct theory. In the face of this situation, the 
tone of this report will appear negative at times, a quality befitting the current 
status of the problem. 


Description of the Phenomenon 


Manifestations 
It is fairly common in the development of both liquid and solid propellant 
rocket motors to find that the combustion process in the rocket motor is periodic 
rather than steady, with the gas flow and combustion pulsating in rhythm with 
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Fig. 1. Pressure-time record exhibiting severe combustion instability in the first longitudinal 

mode of a 1” diameter by 6” long internal burning propellant charge (JPN double base 

propellant at 70° F). The lower trace is a low frequency response pressure record, the upper 
trace is a high frequency response record with the “‘steady’’ pressure filtered out 


a period usually identifiable with some acoustic mode of the combustion chamber 
cavity. The first such oscillations actually demonstrated by pressure measure- 
ments were noted in liquid propellant motors oscillating in the HELMHOLTZ 
mode of the chamber, this being the first mode detected because it has the lowest 
frequency and hence was the most easily detected mode. As higher frequency 
response instrumentation has become available, oscillations in other acoustic 
modes of combustion chamber cavities have been observed, and have “‘explained”’ 
many hither-to unexplained aspects of rocket motor behavior. In solid propellant 
motors the HELMHOLTZ mode of oscillation is rarely if ever observed, but a 
variety of higher frequency modes occur. These are approximately the same 
frequencies with which the combustion chamber cavity would resonate if excited 
by some suitably tuned sound source. An example is shown in Fig. 1, which is a 
pressure record made at the end of a 6-inch long circular cylindrical burner 
with closed ends. The record shows severe pressure oscillations at about 
3000 cy/sec, the longitudinal mode of the cavity. This extreme manifestation of 
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combustion instability illustrates the nature of the behavior dramatically, and 
the magnitude of the pressure oscillations is such as to produce disastrous 
malfunction of many components in a complete missile. This particular instance 
of instability occurred in a burner designed for study of instability. Ina 
conventional motor design, the behavior is usually much more complex, usually 
not so severe, but still detrimental to the performance of a missile. 


Environment in which Instability Occurs 


To understand how combustion instability comes about, it is helpful to 
review the conditions under which it occurs. The rocket motor is a cavity with 
rather rigid walls with the exception of the nozzle opening. Much of the cavity 
walls consist of burning solid propellant. The character of the propellant is such 
that the surface behaves much as a rigid wall in reflecting pressure disturbances. 
However, the combustion of the propellant results in an uncommonly high flux 
of thermal energy, usually released within a few thousandths of an inch of the 
burning surface. In this environment-of extraordinarily high energy flux, any 
small irregularity in the energy release rate is likely to correspond to relatively 
severe disturbances in the rest of the missile or aircraft. When the overall system 
is made up of delicate and complex guidance, control, and communication appara- 
tus or delicate passengers, such disturbances (in the form of vibrations) may be 
completely intolerable. This is particularly true in rockets because of the severe 
penalty on performance imposed by conventional means of dealing with vibra- 
tional problems such as over-design of components or shock isolation mounting 
of delicate parts. Even if the vibrations can be tolerated, the pressure oscillations 
in the combustion chamber may induce failure of the propulsion system. In 
high performance rocket systems, instability must be prevented. 


Elements of the Instability Mechanism 


As noted before, understanding of combustion instability is in a primitive 
state. However, the elements of the mechanism are understood, and are not too 
different from other non-steady combustion phenomena such as burner oscillations 
and the R1jKE tube. In order to avoid misconceptions, it should be stated that 
combustion instability is more accurately described as dynamic instability of the 
interaction between the gas flow and the combustion in the rocket motor. The 
resulting behavior is usually oscillatory in nature, is characteristically accom- 
panied by changes in the net linear burning rate of the propellant. The latter 
effect is more often observed than the former, because the burning rate fluctua- 
tions produce slow pressure fluctuations which are more easily detected by 
conventional pressure measuring equipment than are the high frequency oscilla- 
tions responsible for the burning rate fluctuations. 

In a very elementary way, one may picture the inception of combustion 
instability as in Fig. 2. A pressure disturbance of purely fluid dynamic origin 
enters the combustion zone of the propellant with a certain configuration depicted 
by a curve A. An adiabatic and geometrical compression of the combustion 
zone occurs, with momentarily increased temperature and density, and with 
higher heat transfer and diffusion rates between the reacted and unreacted zones. 
This disturbance of the normal equilibrium profiles of temperature and composi- 
tion results, at least temporarily, in accelerated reaction rates. This results in 
increased heat and gas formation, with the result that a combustion generated 
pressure disturbance is propagated away from the propellant surface along 
with the reflection of the original initiating disturbance (B). In effect, the original 
flow disturbance has been amplified. This disturbance propagates out into the 
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cavity of the combustion chamber, reflects from other surfaces, and the various 
reflections eventually return to the first point. If one or more of the reflections, C, 
is stronger than was the originating pressure disturbance, A, then the system is 
unstable in the modes corresponding to the amplified reflections. Oscillations 
will grow until non-linear damping or non-linearities in the combustion excitation 
prevent further growth. Experience has shown that 10 percent or more of the 
combustion energy can go into gas oscillations, an energy level which would 
amount to 76,000 horsepower in a 50,000 lb thrust motor. 
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Fig. 2. History of a pressure pulse upon encountering a burning surface, reflecting from it, 


and returning to it after reflection from other surfaces. Increased strength of returned wave 
C over original wave A indicates unstable flow-combustion coupling 


Fig. 3. Pressure-time curves illustrating the fluctuation in pressure occurring with periods 
of oscillatory performance. The lower trace is a high frequency response pressure record, 
the upper trace has the ‘‘steady”’ pressure filtered out and the recorder-sensitivity increased 


Considering the energy flux that must be dissipated by viscous and thermal 
means during oscillatory performance, it is not surprising that heat transfer 
rates increase several fold, and that the net linear burning rate of the propellant 
may be appreciably modified during oscillatory performance. The changes in 
burning rate are manifested in a rocket motor as erratic fluctuations in pressure 
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which follow the erratic fluctuations in amplitude of the high frequency oscilla- 
tions (Fig. 3). The degree of this response depends upon the nature of the propel- 
lant, and varies from severe increase of burning rate (as in the figure) to 
suppression of the burning rate. At present no general correlation has been found 
between the nature of the burning rate response and the nature of the propellant, 
although evidence indicates that the so-called mesa propellants usually exhibit 
decreases in burning rate during oscillatory burning. Some theoretical results [6] 
indicate that the change in burning rate may depend also on the frequency of 
the flow oscillations, temperature of the propellant, pressure, etc. Such 
dependence is hard to verify or disprove at present in a problem where the 
number of uncontrollable or unidentified variables is so large. In any case, 
burning rates are usually increased during oscillatory burning, a fact which 
further jeopardizes the reliability of the motor. 


Modes of Oscillatory Behavior 


One of the few things that can and has been measured accurately about 
combustion instability is the frequency of the pressure oscillations. This is of 
particular interest because it permits determination of the acoustic modes of the 
system which are excited, at least for those systems for which the acoustic theory 
is tractable. This in turn tells something about the oscillatory motions of the 
gas, indicates what the various points on the propellant surface “‘see’’ of the 
gas oscillation. In practice, the geometry of the combustion chamber cavity 
is usually too complex for rigorous application of acoustic theory, and it has 
become customary to identify the frequencies observed with ‘‘appropriate”’ 
modes of a circular cylindrical cavity, for which the acoustic theory is tractable. 
In the case of circular cylinders, the modes most often observed are the lon- 
gitudinal (‘“‘organ-pipe’’) mode, and the first tangential (‘‘sloshing”’ or ‘‘diametral’’) 
mode. At present the significance of the observations is open to question, since the 
absence of higher frequency modes may be due in part to low frequency response 
in the instrumentation or to failure to place the detector near enough to an 
antinode of the standing pressure wave. While the weight of evidence favors 
a preference for low frequency modes in most motors, the observation of oscilla- 
tions at 50,000 cps and above in small motors indicates that there is no inherent 
limitation established by the usually observed frequencies of 10,000 cps and less. 

Many questions arise from comparison of acoustic theory with observed 
results and the questions may have their answers in the weakness of the lineariza- 
tion used in acoustic equations, since the amplitude of the actual pressure 
disturbances may reach one or two thousand pounds per square inch. One may 
hope that a linearized theory will eventually prove useful in predicting the condi- 
tions under which a smoothly running motor will remain stable in all modes. 
In contrast to liquid propellant motors, it has been observed that a smoothly 
running solid propellant motor is not easily excited by finite spurious or delib- 
erately created flow disturbances, until it has arrived at a condition (geometrical 
or thermal) at which it has a high probability of instability anyway. 


Prevalence of Combustion Instability 


The phenomenon of combustion instability is widely observed in both solid 
and liquid propellant rocket motors. The degree to which its occurrence is 
acknowledged is closely correlated with the adequacy of the instrumentation 
used in test work. Research and development agencies using only low frequency 
response instrumentation (600 cy/sec and less) tend to deny existence of the 
problem, and attempt to explain erratic behavior in terms of other factors. 
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However, most agencies now recognize that combustion instability is a significant 
or decisive factor in performance of preliminary models of new motor designs. 
The only general exceptions are motors using some rather low energy propellants, 
and some with propellants having metal or metal oxide additives. It is not well 
established yet to what extent combustion instability has been detrimental to 
performance of the missile as a whole, mainly because of the difficulty of making 
simultaneous high frequency pressure and vibration measurements under condi- 
tions approximating free-flight physical constraints on the missile. 


One of the complicating factors in study or elimination of combustion 
instability is the statistical nature of its occurrence. This is particularly true of 
liquid propellant rocket motors, which in some instances are stable to mild 
disturbances but become unstable when the random disturbances occasionally 
lead to disturbances above a critical magnitude. In the case of solid propellant 
motors, the system seems to approach linear stability, so that oscillatory behavior 
will develop in some finite degree on nearly every test if the system is unstable. 
The instability may occur only during certain characteristic portions of the 
burning time, these times apparently being related to the changing dimensions 
and time constants. However the severity of instability usually differs markedly 
from test to test under nominally identical conditions. Solid propellant motors 
do not seem to be either more or less prone to instability than are liquid 
propellant motors. 

The severity of oscillatory behavior in rocket motors has been suggested by 
the pressure-time curves in Fig. 1 and Fig. 3. These are extreme examples, and 
pressure oscillations an order of magnitude less severe would be considered serious 
in an operational missile. However, the seriousness of the oscillations would 
depend upon how it affected performance, and would differ in each application. 
The effect on missile structure and controls would depend upon the “‘impedance 
matching” between the gas oscillations and the missile structure, which would 
in turn depend on the natural frequencies of components and of the gas oscilla- 
tions. The effect on the propulsion system itself depends upon the same factors 
and also on the effect that the oscillations have on the net burning rate and 
“‘steady’’ combustion chamber pressure. Ordinarily, pressure oscillations of 
amplitude greater than 5 per cent of the mean pressure would be considered 
basis for concern regarding reliability of the rocket motor. Unfortunately it is 
often difficult to observe such oscillatory behavior, so that direct evaluation of 
the motor in this respect is often impossible. 


Detection of Combustion Instability 


Of the many things about combustion instability that could be observed 
(oscillations in pressure, temperature, radiation, velocity, particle displacement, 
density, acceleration, force, burning rate, and spatial distribution of these 
variables), relatively little has actually been measured. The most familiar are 
pressure, force, and acceleration, with the more valid measurements having been 
of pressure. Exploratory work has been done with photographic, electrostatic 
and electromagnetic observations with rather inconclusive results. To understand 
the relative lack of success in such measurements, it is helpful to consider the 
environment under which measurements must be made, and the nature of the 
quantities to be measured. 

The pressure oscillations in solid propellant rocket motors are usually of the 
“acoustic” variety, i.e., the frequency is determined by periodic reflection of 
disturbances between combustion chamber cavity walls. The frequency is 
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determined by the distance between reflecting surfaces and the velocity of 
propagation of the pressure wave in the propellant gas, and may extend over a 
frequency range of several octaves. The oscillations are of different amplitudes 
at various locations in the cavity, with nodal lines where no oscillation occurs 
and antinodal lines where maximum amplitude occurs. These nodal and antinodal 
lines may be either stationary or traveling, and nodal lines for one mode of the 
cavity are quite different from nodal lines for another mode. Thus detection is 
a matter of “‘seeing’’ the right frequencies in the right places, and for a complicated 
traveling mode, it may be uncommonly difficult to interpret the measurements 
of a single pressure transducer. Not only is the required frequency response high, 
but placement of the transducer is critical, and the thermal environment is 
“hostile”. Although it is not difficult to achieve placement, frequency response 
or heat protection, it is very difficult to achieve all three at once. 

The actual means of detection of aspects of combustion instability in solid 
propellant motors consist largely of pressure measurements, using various 
transducers such as variable capacitance, variable reluctance, variable resistance 
or piezo electric elements excited by pressurized diaphragms or tubes. These 
devices and their supplementary electronics often have very satisfactory frequency 
response, but the response is severely compromised by the manner in which the 
pressure is transmitted to the detector. During severe instability, a ‘‘flush 
mounted”’ gage can be destroyed by heat in a fraction of a second, and can be 
damaged by vibrations. Protection of the gage is necessarily accompanied by 
loss of high frequency response. 

Forces are usually measured by conventional force transducers, such as 
hydraulic rams or strain gages. Frequency response is almost invariably too low 
to show the effects of combustion instability, although some good measurements 
have been obtained during periods of longitudinal pressure oscillations of relatively 
low frequency (250 cy/sec). Very extensive measurements of accelerations have 
been made in some rockets to determine the nature of vibrations which must 
be endured by guidance and control systems. These measurements have in some 
instances shown close correlation between known combustion oscillations and 
observed vibrations in the rocket. However, most investigations in the two 
areas have not been well coordinated, so that a full assessment of combustion 
excited vibrations cannot be done at present. One unfortunate aspect of this 
problem is that of approximating free-flight constraints on a rocket while making 
high frequency pressure and acceleration measurements. In conventional static 
firing tests the propulsion system is usually fired without the rest of the rocket 
and with various support structures providing a very different mechanical 
coupling than in free flight. Relevance of vibration measurements under these 
conditions is marginal. Some success has been realized in tests with elastic 
supports for the rocket which restrain its ‘total’ motion without greatly 
changing its behavior in vibratory motions. The adequacy of such tests has been 
partially verified by a comparison with accelerometer data telemetered from 
free-flight tests. 

Exploratory measurements have also been made on solid propellant motors 
of visible, electrostatic and electromagnetic effects during combustion instability. 
Such measurements have not been systematic, have been aimed at discovery of 
unpredicted effects rather than quantitative evaluation of expected effects. 
No results of recognized importance were achieved from the limited tests that 
have been made, although photographic and photoelectric measurements do not 
appear to have been fully exploited and appear to be a promising source of new 
information on combustion instability. 
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Comments on Recording Methods 


A variety of methods exist for recording high frequency data from detection 
instruments, including galvanometer oscillographs, recording oscilloscopes and 
magnetic tape recorders. Each has its advantages, but the practical motive of 
availability is usually the deciding factor on choice. It is usually difficult for 
people versed in conventional measurements on rocket motors to adjust to the 
peculiar needs of combustion instability studies, soa comment may be constructive 
here. Two dominant factors arise, first the need to record and analyze a vast 
amount of data on each test, and second the need to trade amplitude accuracy 
for frequency response. Both factors seem to favor magnetic tape recording, 
which permits convenient recording, storage, and playback of the large amount 
of data (including multiple channels) with low cost and high reliability, and which 
permits acceptable accuracy with a very excellent frequency response. In 
addition, tape recordings can be played back into electronic harmonic analyzers, 
or can be played back at reduced tape speed into conventional low frequency 
response recorders for visual records of the measured quantities. 


Mechanism of Excitation 


Fluctuating Energy Release 


The idea of pressure wave coupling with combustion was advanced earlier 
to explain how combustion oscillations are caused. However, there is considerable 
controversy about the actual mechanism. It does seem certain that the excita- 
tion occurs in that portion of the combustion chamber where the pressure, tem- 
perature and density antinodes of the standing wave occur [7]. Thus it is not 
the tangential motion of the gas relative to the burning surface that excites 
oscillations. From a kinetics viewpoint, it appears that all of the phases of the 
combustion process would be accelerated by density and temperature rises which 
occur in phase with pressure oscillations, and that the increase in chemical reaction 
would lag behind the changing temperature and density. It also appears rea- 
sonable to assume that there is some limit to the amount of pulsation in energy 
release that can be accomplished at any given high frequency of oscillation, 
since reaction rate is ultimately limited by the slowest step in the combustion 
process. What seems important is that steady state combustion theories are 
concerned predominantly with the slowest or ‘“‘rate controlling’ step, while 
combustion instability is concerned primarily with faster steps and with the 
temperature and density sensitivities of the rates. Thus explanation of the 
excitation of oscillatory combustion probably will not be found in the realm of 
steady-state combustion concepts, and measurements of burning rate behavior 
(like pressure exponents) under steady-state conditions will not provide data 
directly applicable to excitation of oscillations. 


Phase Relations for Excitation 


As in the case of more familiar examples of instability such as the RIJKE tube, 
the occurrence of instability depends not only on the existence of an excitation, 
but on suitable phasing of the gas oscillation with the exciting combustion 
oscillations. If the combustion oscillation releases heat and gas completely in 
phase with the pressure cycle, no work is done on the gas oscillation cycle, and 
the amplitude does not increase. If, instead, the combustion cycle lags the 
pressure cycle, work can be done on the oscillating gas and the amplitude of 
oscillation grows rapidly. 
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Source of the Phase Lag 


The phase lag, necessary for excitation, must be sought in the chemical 
kinetics of the combustion process, in the mixing in the combustion zone due to 
gas flow and diffusion, or in thermal and mechanical processes associated with 
the gas oscillation. No hypothesis thus far advanced explains all of the observed 
qualitative aspects of combustion instability such as the sensitivity to propellant 
temperature, operating pressure, propellant energy level, oxidizer particle size, 
burning rate, particle additives, etc. It seems probable that the time lag as well 
as the rate response are actually composites of several steps in both gas and 
condensed phases of the combustion zone, with the dominant processes differing 
according to the propellant and conditions. Accordingly, it may be some time 
before we have a real understanding of the excitation of instability, and con- 
troversies will rage. Although it is customary to think of instability in terms of 
small disturbances and sinusoidal pressure oscillation, it seems likely that the 
effective time lag is enhanced in large amplitude oscillations by a ‘‘sharp fronted”’ 
character of the pressure oscillation which produces pressure rises so rapidly 
that all reaction responses occur after the peak of the pressure cycle. The combus- 
tion response may indeed abet the normal tendency of the pressure wave to 
develop a sharp front, so that the progress of pressure waves may more nearly 
approximate detonation waves whose magnitudes are limited by the small 
amount of unreacted gaseous ingredients available in the combustion chamber 
during each cycle of oscillation. 


Suppression of Combustion Instability 


Elimination of combustion instability in solid propellant rocket motors has 


become quite an art, with no single method proving universally effective but some 
method always being found (often with some compromise on performance of the 
motor). Methods of suppression fall in three categories. 


Acoustic Interference 

This method involves use of geometries such that no natural modes of the 
combustion chamber cavity are easily excited. This method includes design of 
nozzles such that transfer of acoustic energy to the exit gas stream is a maximum ; 
designs which place pressure antinodes in regions where there is no propellant 
combustion; designs where excited modes are closely coupled with other highly 
damped modes; and designs where the natural frequencies are not in a range 
consistent with excitation by the existent combustion process. None of these 
methods can be considered to be “‘exact’’, but success of the art has no doubt 
been due on some occasions to each of these. 


Damping 

In the rocket motor there exist two obvious sources of damping of acoustic 
energy, namely viscosity and heat transfer. In any acoustic mode where flow 
velocity oscillations are a maximum in a region having high wall area and 
irregularities favoring turbulence, the mode is highly damped by viscous action. 
If in addition, there is a large amount of heat absorbing metal surface in the 
region of the antinode of the standing temperature wave, oscillating heat transfer 
will further “‘rob’’ energy from the oscillation. When these losses can be made 
larger than the energy input from excitation by combustion, no oscillation occurs. 
Most of the artistic methods of suppressing combustion instability such as use 
of ‘‘resonance rods” no doubt involve both acoustic interference and damping. 
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Another source of damping which is currently under investigation is the damping 
action of solid (or liquid) particles in the gas flow. It has been shown that both 
viscous and thermal damping can be appreciable with suspended particles in the 
1—100 micron size range [8,9]. The particles presumably do not oscillate with 
the same amplitude as the gas, and the relative velocity leads to both viscous 
and thermal damping. The solids are introduced as additives to the solid 
propellant, and it has yet to be verified whether the suppression of instability so 
achieved is due primarily to damping in the bulk gas phase, or whether the 
principal effect is on the combustion. 


Blocking Excitation 

The most direct way to suppress instability is to block its excitation. This 
could presumably be done by making the combustion unresponsive to gas flow 
oscillations, or by locating the propellant surface in such a way relative to the 
acoustic modes of the cavity that no coupling between combustion and gas 
oscillations occurred. The idea of adding a “suppressant” to the propellant 
formulation is highly appealing, and may someday be feasible. The present 
understanding of the combustion mechanism and its coupling with the gas 
oscillations is not adequate to guide us in the choice of additives. Some promising 
work has been done with additives such as carbon, aluminum and aluminum oxide 
in finely divided form. Most of the evidence to date supports the contention 
that solid or liquid particles produced by these additives block instability by their 
action in the combustion zone. Whether the action is chemical, mechanical or 
thermal is not known, and the relative importance of combustion zone effects 
and bulk gas phase damping due to condensed particles has not been evaluated. 
Thus additives for suppression of instability hold promise for the future, but 
their effectiveness is established on the same empirical basis as the bulk of 
knowledge of combustion instability. 
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Human-Factors Requirements for Putting a Man in Orbit. Man’s survival and 
operational capability in an artificial earth satellite depend primarily on the reli- 
ability and accuracy of the launching, guidance and recovery operations on the one 
hand, and on the perfection of his engineered environment, on the other. Although 
the human organism is much more sensitive and vulnerable than that of many other 
creatures, his greater versatility and higher intelligence assure his survival under new 
and threatening circumstances. If a physiologically habitable environment is created, 
and if its functions during orbiting are secured, the human passenger can withstand 
the stresses involved in manned satellite operations of a limited duration. 


Erfordernisse der menschlichen Natur in bemannten Erdsatelliten. Die Uber- 
lebenschancen und Arbeitsbedingungen in einem bemannten Erdsatelliten hangen 
einerseits von der Zuverlassigkeit und Genauigkeit der Start-, Fiihrungs- und Lande- 
operationen, und andererseits von den Eigenschaften der dabei verwendeten Kabine 
und ihrer technischen Vollkommenheit ab. Obgleich der Mensch einen empfind- 
licheren und leichter st6rbaren Organismus besitzt als viele andere Lebewesen, er- 
moglichen ihm seine Vielseitigkeit und hdhere Intelligenz die erfolgreiche Anpassung 
an neue und lebensbedrohende Umweltsbedingungen. Falls physiologisch angemessene 
Verhaltnisse in einem Satelliten geschaffen und auch in der Umlaufbahn aufrecht 
erhalten werden kénnen, wird sich der menschliche Organismus den Anforderungen 
bemannter Satellitenoperationen von begrenzter Dauer gewachsen erweisen. 


Les facteurs humains requis pour placer un homme dans un satellite. La survi- 
vance de l’homme et I’intégrité de ses capacités opératoires a bord d’un satellite 
artificiel dépendent en premier lieu de la précision et de la sécurité dans les opérations 
de lancement, guidage et récupération d’une part et dans l’excellence du condition- 
nement de la cabine d’autre part. Quoique l’organisme humain soit beaucoup plus 
sensible et vulnérable que celui de beaucoup d’autres créatures, son adaptibilité et 
son intelligence supérieure peuvent assurer sa survivance dans des circonstances 
nouvelles et menagantes. Par la création d’un habitat physiologique convenable, 
fonctionnant avec sécurité pendant la description de l’orbite, le passager pourra 
résister aux tensions impliquées dans une mission en satellite pendant une période 
limitée. 


Expert opinion has been expressed upon occasion that man is not ready as 
yet for space flight because of the psychological and physiological limitations. 
This is speculative opinion and it appears clear that this is the time to examine 
such statements with a less biased approach. 


1 This paper was submitted and accepted for presentation at the IXth Inter- 

national Astronautical Congress at Amsterdam, Netherlands, August 25— 30, 1958. 
2 School of Aviation Medicine, USAF, Randolph Air Force Base, Texas, U.S.A. 
3 Lt. Colonel, USAF(MC). 
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It is certainly true that a number of obstacles must be surmounted before 
man can be put into an orbiting vehicle; and one of the most serious is in the 
launching of the rockets themselves. There is sufficient uncertainty as yet in 
the actual firing process and in the early phases of the flights to say that we do 
not have now the actual vehicle safeguards needed to assure a successful rocket 
shot carrying a man. It would be unacceptable to the United States to sponsor 
any flight activity in which there existed the possibility of a high mortality 
rate. Psychologically, too, with a wide margin of risk, personnel could be expected 
to be reluctant to perform such duty solely out of fear. 

It is well, therefore, to reconsider the record and systematically find out 
where we actually stand today. 


I. General Requirements 


The presently available vehicles to shoot a man into space can be categorized 
first as such types of rockets which have been used to launch satellites, and 
second, as the “‘transition to space’ ships now under construction, such as the 
X-15. In the first category, it seems reasonable to state that in the immediate 
future their payload capability will impose some serious limitations with respect 
to the human passenger and the equipment needed for his safe return. 

As to the well-publicized X-15, its present type will hardly be able to reach 
orbital velocity. At any rate, even if this craft will exceed predictions, its use 
will be rather limited in altitude and flight duration. Thus, it seems that putting 
a man in orbit is still a major technological problem, and a multitude of engineer- 
ing and safety details must be solved before man can start on even a relatively 
short orbital trip. In order to prepare for this venture, the following phases 
should be explored and coordinated with biological research: 


1. Theoretical research and actual pilot experiments using available rocket 
aircraft of the Skyrocket and Bell-X types for human exposure to space- 
equivalent conditions, together with IRBM and ICBM type rockets as instrument 
carriers and animal carrying satellites. These preparatory studies concern the 
biological problems of rocket flight and the human-factors requirements resulting 
from the extrapolation of data obtained from experiments on the ground, and 
from experience gained from present day high-performance vehicles. Preliminary 
experimentation encompasses, for example, man’s behavior and his performance 
on the centrifuge, the high-speed sled, in the low pressure chamber, and during 
balloon ascents, sealed cabin tests and parabolic flights. 

2. Rocket flights at speeds of about 3 to 6 km/second reaching altitudes not 
exceeding 150 km with a flying time duration of some minutes. These vehicles 
most probably will be IRBM type missiles converted into man-carrying vehicles 
with either recoverable capsules to be parachuted after expending the vehicles, 
or recoverable in total after completion of the mission. The information to be 
gained concerns the capability and versatility of manned rockets on one hand, 
and behavior and performance characteristics of the passenger on the other hand. 
This includes in particular the physiological and psychological tolerance to 
acceleration and deceleration; human performance during take-off, cruise and 
re-entry; the aspects of engineering and instrumentation; the control and 
communications problems; and the use of data collecting and handling devices. 


3. Manned space flight capability at speeds of 8 to 11 km/second at altitudes 
above 150 km with orbiting capability for hours and days. This vehicle will be 
most probably a more sophisticated rocket or rocket ship with recoverable last 
stage or entirely recoverable. The cockpit will be a hermetically sealed cabin 





Human-Factors Requirements for Putting a Man in Orbit 


providing a habitable environment which permits the passenger not only to 
survive and perform his mission, but also records and telemeters the effects of 
his exposure in all details. This capsule might be designed like the cockpit of an 
aircraft with control devices for flight for both inside and outside the atmosphere, 
with flight and navigation instruments, personal and emergency equipment, 
communication and recording devices, as well as water, food and power supply. 
The problems to be investigated, among others, concern the performance of the 
man-machine system under space conditions, the effects of cosmic radiation and 
dust, the utilization of communication, orientational and navigational tasks, 
and various physiological and psychological variables. 

Without going into detail, we can say that the phases outlined above encom- 
pass the vital functions of the human passenger by creating a habitable 
environment, by the availability of tools, instruments and power necessary for 
performance, and by securing two-way communication between the passenger 
and his earth environment. This last factor, though often neglected, is a human 
social requirement when exposing man to extreme environmental stress. Studies 
of the latter have shown that one of the basic needs of the individual is to 
communicate, and that this can be satisfied if he knows where he is and where 
the others are, and how he is doing and how things are going. 

By continuously informing the man about the conditions involved, his 
motivation and morale can be increased considerably even during serious emer- 
gencies. 

Therefore, the solution of the remaining engineering problems, the acquisi- 
tion of the vital physiological functions data, and the social communication 
represent generally the minimal requirements for manned orbital operations 
in the immediate future and provide the basis for survival and for successful 
completion of the mission [3, 9, 16]. 


II. Factor Specification 


In preparing man for this venture, we must approach the problem not only 
with a well-equipped flying machine, but also by giving the absolute necessities 
for his mission. Most important, we must provide him with a shell to repel the 
hostile effects of space. At altitudes of about 80,000 feet, the only known reliable 
protection is obtained by the use of a hermetically sealed cabin, the walls of 
which must encompass a terrestrial atmosphere. The many functions of the 
atmosphere shield must then be produced artificially inside the space ship [1, 12]. 


1. Cabin Pressure and Oxygen Supply 

Structural considerations in present airframes limit the differential between 
inside and outside pressure to about 8 psi; and this figure should be considered 
the upper limit for rocket capsules today [5]. Physiologically, a cabin pressure 
of 9 psi can be tolerated at 100 mm Hg alveolar pressure, and at 40 percent 
partial oxygen pressure in the cockpit. If the latter one is increased to 100 percent, 
a minimum of 3.6 psi cabin pressure is permissible, if all the other conditions are 
normal and the individual is inactive. However, an oxygen concentration over 
40 percent is hazardous from the standpoint of inflammability. Thus, we either 
have to take a chance on fire hazards, or we must raise the pressure differential 
to achieve the physiologic optimum. For purely technical reasons we must 
accept an alveolar gas composition of about 100 mm Hg Og, 47 mm Hg H,O, 
and 40 mm Hg CO, pressure at 100 percent oxygen in the cabin, and a pressure 
differential of 4.6 psi as the permissible barometric minimum for short rocket 
flights. 
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In operations described above, pressure suits must be worn to protect the 
passenger against uncontrolled leakage. They will also allow escape up to 
moderate altitudes; and there is some chance of survival even in case of explosive 
decompression during orbiting [8]. Oxygen can be stored using conventional 
methods. The total amount of oxygen consumed will be about 500 liters, or less 
than 2 lbs. per man per day. Since high pressure oxygen bottles are already 
available, the weight of the oxygen supply and regulator system will most probably 
not exceed 20 lbs. for a three day trip. 


2. Carbon-Dioxide 

Carbon-dioxide production in a sealed capsule amounts to about 425 liters. 
or 11), lbs. per man per day. Its concentration should stay below 1 per cent 
at a cabin pressure of 9.12 psi and 40 percent O,. In addition, water vapor 
accumulates within the capsule; and provisions must be made that the relative 
humidity of the cabin atmosphere is kept below 70 percent. However, both 
substances are easily absorbed by certain chemicals; and about 10 lbs. of lithium 
hydroxide will absorb the CO, and water vapor excess produced per man per day. 
Thus, the weight of the absorber will not exceed 30 lbs. for a three day mission. 
In addition, ventilation under all conditions (including weightlessness) must be 
provided without stirring up lithium hydroxide dust, the latter being detrimental 
to human health (13). 

3. Temperature 


The temperature in a sealed cabin mainly depends upon the heating of the 
cabin wall from the outside (high boundary layer temperature and radiation of 
the sun), and the so-called NEwTonian heating inside the cabin. Recent data 
from satellites show that an average temperature of about 25 °C can be maintained 
in a capsule during orbiting. This is within the range of human comfort. 
With a human passenger, however, the temperature will be higher, possibly 
as high as 30 °C average; but this also can be tolerated if enough drinking water 
is available. 

The total heat load of the passenger may become extreme during penetration 
of the atmosphere in either direction. Through experiments it has been found 
that men are capable of action for about 10 minutes and more at 150 °C, and for 
about 5 minutes at temperatures up to 200 °C in dry air. Because of weight 
penalties, sophisticated cooling systems can not be provided at present, but 
appropriate measures can be taken to protect the passenger. They include pre- 
cooling of the capsule, the use of aluminum coated garments to reflect radiant 
heat, and eventually ventilated pressure suits. Available garments requiring 
a flow of 13 cft/min dry air at 21 °C to maintain physiological thermal balance 
can be worn beneath the pressure suit. New integrated ventilation and pressure 
suits are under development [15). 


4. Acceleration 


Since there is not much room in the capsule, the passenger will be seated 
either with his trunk and knees slightly bent, head over his knees, or rotated 
into a prone or semi-prone position during accelerations. Using the typical 
three-stage rocket acceleration profile for obtaining escape volocity, the first 
booster would accelerate at about 9 g for 90 sec, the second at about 8 g for 
120 sec, and the third stage at about 3 g for 90 sec. Experiments on the human 
centrifuge based on this pattern show that select crewmen can be expected to 
assist in control of such vehicles during the critical acceleration phases [11}. 
According to newer data we are justified to assume that (1) the acceleration 
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pattern of the big rockets (Atlas, Titan, Jupiter, and Thor) will be below the one 
given above; and (2) almost everyone can tolerate the expected accelerations 
if protected by positioning and anti-G devices. This also applies to the decelera- 
tion forces encountered during re-entry of a winged or unwinged vehicle. However, 
there is a certain danger of high angular accelerations during spinning of the 
capsule. A slow spin rate or spin control and stabilizers are therefore necessary to 
prevent serious disorientation and physiological defects. 


5. Emergency Procedures and Escape 

The main danger points in the anticipated rocket operations concern the 
explosion on the launching pad, failure during staging, and emergencies at re- 
entry. These are also the reasons that an immediate and reliable escape system 
must be provided. Thus, the cabin must be easily separable from the rest of the 
rocket by blowing off the nose cone and capsule, or the latter one must have a 
removable canopy to permit the ejection of the passenger from the cabin. The 
following possibilities must be considered in case of emergency: automatic 
ejection through an emergency sensing device, ejection through control from the 
tower or ground, and ejection by the passenger pressing an override control 
button (eventually by command). We feel that this latter alternative should 
always be at the disposal of the passenger; and that he must have the means to 
override one or the other of the alternatives, which also must be provided for in 
case of incapacity of the passenger. 

Since we have to anticipate emergencies on the ground, ejection must be 
upward. In order to go both quickly and safely from any position on or close 
to the ground, an ejection acceleration of 12 g for 1.75 sec can be considered the 
optimum. If the passenger is prone-positioned, he can be accelerated at 30 g 
for 0.1 sec without (serious) injury. New capsules proposed by vON BECKH 
automatically adjust to the G-force and thus provide maximum multi-directional 
protection. LOMBARD proposed ejection from a jack-knifed position, and 
MOHRLOCK used a torso-harness vest which increased G-tolerance about 50 percent. 
The “B’’-seat developed by Convair and the Stanley ejection capsule bring 
the passenger in a nearly supine position prior to ejection so that he receives the 
G-load transversely [2]. From all the information available it seems that the 
prone-positioned passenger (his back parallel to the ground during take-off) 
will also be best protected against decelerations during re-entry; and that he 
can be successfully protected against all emergencies and G-loads involved by 
utilizing the means already at hand. 

6. Noise 

No data are available at present about the noise levels inside the nose cone 
or rocket capsule during take-off. By and large, a noise level of about 135 db 
is to be expected during firing. There may be a damping effect through the 
stages, but there may also be an increase due to vibration and wobbling. Human 
tolerance limits for extreme noise are given as 140 db for 5 minutes, and 150 db 
for 30 seconds, if earplugs or noise defenders are worn. Since exposure to extreme 
noise during firing most probably will not exceed 5 minutes, its effect will be very 
unpleasant but tolerable [13]. There may arise some difficulties though because 
of the pressure helmet and insulation problems associated with it; but they can 
be overcome if the necessary measures are taken. 


7. Nutrition and Elimination 


Although water replacement of the orbiting man may run as low as 2 liters 
per day, fluid intake after extreme heating may increase to 1 liter per 4 hours. 
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Food consumption was found to be less than 3,000 cal. per man per day, equaling 
about 0.7 kg or 1/, lbs. of dry food. Thus, the total weight of food and liquid 
will not exceed 20 lbs. for a three day trip, particularly if fruit juices and highly 
concentrated food products are supplied [13). 

About 1 liter of liquid and 150 grams of solid waste products are eliminated 
per man per day. Provision must be made in flights exceeding several hours 
for the elimination or storage of these products despite protective clothing so 
that comfortable working conditions are secured. Some special equipment can 
be procured on the basis of available information. 


8. Visual Perception 


Vision during manned space flight will depend upon the type of vehicle used, 
and the kind of mission anticipated. Space craft of the X-15 type maintains 
cockpit configurations allowing normal vision for the pilot during flight. Rocket 
capsules, on the other hand, may be equipped with portholes, if any, covered 
with ultraviolet protecting glass, and electrically heated to prevent frosting. 
Mirrors, periscopes, and telescopes can also serve to establish outside vision 
(14). 

Despite the lack of the gravitational vertical during weightlessness, orienta- 
tion within the capsule can be easily maintained through proper care and reference. 
First of all, we can assume that the passenger will be held in his seat by a full- 
body harness most of the time; and that even in the case of free floating in the 
cabin the arrangement of the latter leaves no doubt about what is up and what is 
down. There hardly exists the need for a special means other than adequate 
lighting (at least 30 Nit) in order to maintain this reference. Depending upon 
the type of vehicle and mission, instruments must be provided which indicate 
the vehicle’s position and attitude relative to the earth, and they must sense 
changes of the environment faster and more accurately than the passenger. This 
will enable him to orient himself by means of his natural ability, and to navigate 
his vehicle electronically whenever the situation so demands. 


9. Weightlessness 


In dealing with winged and unwinged rocket craft, states of reduced gravita- 
tion must be considered as the gravitational parameter after burnout. Therefore, 
systematic research has been conducted to study the physiologic and psychologic 
effects of weightlessness. Although periods of only 30 to 40 seconds of virtual 
weightlessness could be produced so far, the results obtained permit some general 
conclusions. It was found that our test subjects responded rather individ- 
ualistically to periods of reduced gravity in parabolic flights. While about two- 
thirds of the group of 70 enjoyed this experience or remained asymptomatic, 
the rest showed moderate to severe symptoms of autonomic disturbance. Moreover, 
there seems to be a definite correlation between the occurrence of these symptoms 
and motion sickness proneness, which makes the experienced jet pilot the natural 
choice for rocket flight exposure. Fortunately, severe gastrointestinal complaints 
associated with loss of orientation and performance capability were confined to 
a minimum of cases; and the slight motor discoordination caused by weight- 
lessness was compensated for relatively quickly during repeated tests. Hence, 
the ability to guide the aircraft during weightlessness and zooming at sub-gravity 
is not impaired when experienced pilots are at the controls. Since our experiments 
also show a rapid and reliable adaptation after transition, we anticipate no 
further difficulties during prolonged exposure of selected and conditioned men 
to weightlessness. 
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Looking toward extended periods of sub-gravity, some special features 
uncommon in conventional flying must be considered. First of all, the technol- 
ogical problem is to design and construct equipment which functions completely 
independently of weight parameters. This concerns propulsion, cooling and 
cycling systems as well as ventilation, navigation, and other guidance 
appliances. Moreover, human physiology must not be forgotten. Since re-entry 
of a manned vehicle must also be accomplished from orbital flight, man most 
probably will be exposed to the weightless state for hours and days. While there 
is no serious problem of eating and drinking, special food and hardware must 
be available to facilitate man’s nutrition and elimination needs under these 
conditions. Liquids must be squeezed from closed bottles instead of being handled 
in open containers, and this also holds for solids which float about at touch if 
not properly stored. Swallowing and digestion do not seem affected due to the 
elastic force of peristalsis; but special measures must be taken to handle the 
waste products upon leaving the body. On the other hand, sitting and moving, 
even in the “‘heavy”’ pressure suit, will not be exerting, and the passenger most 
probably can endure crouching positions longer than under normal G conditions. 
Preliminary studies of the cardiovascular functions of both animals and humans 
have shown no evidence of disturbances within this organ system complex. 
Hence, there is no need for producing an “artificial gravity’’ by spinning the 
ship, at least not during exposure times of relatively short durations. Finally, 
we do not anticipate potential problems as to emotional adjustment, work 
performance and its counterpart — relaxation and sleep. Of course, appropriate 
facilities must be provided and the passenger must be conditioned and trained 
to use them properly. We also see no reason why man should not be able to 
readjust to normal gravity with the same or even greater ease as he did when 
subjected to the weird weightless condition [{6, 7]. 


10. Instrumentation 


Space instrumentation will encompass two main categories: first, flight 
control and indicator, and second, research instrumentation for collecting both 
engineering and biological data. In order to establish and maintain manned 
space flight capability, the pilot or passenger must always be aware of the total 
situation, even if the vehicle will be largely automatic. Therefore, it is necessary 
to provide continuous or repeated information about the condition of the craft 
and of the man, and furthermore data concerning time, orientation, velocity, 
distance, course, power and fuel supply. Information presentation to the passenger 
must be immediate, accurate and reliable and with no possibility of human 
error [4]. 

More than in any other case of manned flight the passenger must be able to 
escape in case of an emergency. Hence, integration of various danger sensing 
devices into an automatic emergency release may be indicated. However, 
individual indicators for the various elements, such as O, and CO, concentration, 
pressure, temperature, etc., should be provided to permit appropriate measures 
and remedies instead of abortion of the mission. Because of the critical thrust 
limitations, all equipment must be miniaturized, minimized and lightweight. 
Failure of any of these components will not only endanger the life of the passenger 
of a particular mission, but also the success of future operations. 

The success of the instrumentation will not be assured by just modifying 


present cockpits, but by carefully selecting what is needed for protection and 
survival. The vital elements that need indication and control mainly are the 
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ones treated here as specific factors; and sufficient information and experience 
are available through research and engineering to give the pilot what he needs. 
Advancement of space flight is possible only after research data have been 
collected and telemetered from suborbital and orbital flights. Today, recording and 
ielemetering equipment is available or under construction which can be used 
to this end. The weight of such a device which will register and communicate 
a multitude of engineering and biological data back to earth is acceptable for 
rocket flight. It will be ready for use when the first space capsule is equipped 
and prepared for launching. 


ll. Radiation 


In preparing the space capsule for manned flight, consideration must be 
given to the effects of radiation of a cosmic nature. It is observed that absorption 
of cosmic radiations in living matter involves the same processes of ionization 
as their absorption in the atmosphere. 

The question of the extent to which cosmic radiation is a hazard may be 
approached then by examining the mechanism of injury by ionization. Much 
of the behavior of the ordinary radiations remains poorly understood. Tissues 
injured by radiation show changes in their individual cells, in the blood vessels 
supplying them, and in their intercellular material. Vascular changes play a 
most important part in the total tissue response, and the result of a decrease 
in blood supply may be profound. In general, the larger the dose the more prompt 
and dramatic are its biological effects; the smaller the dose the more delayed 
and insiduous the effects. The nature of radiation injury is such that it is 
generally advisable to regard the effects as permanent, cumulative and 
progressive. 

In a recent report, J. A. VAN ALLEN et al., have interpreted some of the 
recent data acquired from the Satellites 1958 Alpha and Gamma. They obtained 
very high counting rates of cosmic rays at altitudes greater than 1100 km, and 
have surmised that the radiation is related closely to the soft radiation previously 
detected in rocket flights in the auroral zone [14). 

There are biological implications from their findings and from the Air Force 
“Pioneer” measurements!. If the .adiation being detected is composed primarily 
of electrons, there is the danger of a strong “‘Bremsstrahlung”’ source in a manned 
satellite. These Bremsstrahlen are X-radiation produced when the electrons are 
stopped in the satellite shell. In addition to the direct bodily damage, this 
radiation could produce dangerous concentrations of ozone in the cabin air. 
Furthermore, the cosmic ray intensity increases because of the lack of shielding 
by the atmosphere and by the magnetic field of the earth. Some estimates place 
the maximum radiation dose rate at about 25 roentgens/hour. Since the 
permissible dose for humans is approximately 0.3 roentgens/week, a man in a 
space capsule would receive his permissible weekly -dose in less than one minute. 

This poses then the problem of either keeping the orbit below the dangerous 
belt, or of designing the capsule with proper shielding to prevent injurious 
dosages from reaching the human passenger. 


12. Meteorites 


Any vehicle in orbit is exposed to the hazard of collision with meteorites. 
Fortunately, the information gained through the artificial satellites indicate that 
the probability of colliding with objects larger than dust particules is almost 


1 This paragraph was added in the galley-proofs (Dec. 2, 1958) (The Editor). 
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negligible during short orbital exposure. An average influx of about 10-2 
per square meter per second of particles four microns or larger was measured 
during a 32 days period [10). Moreover, meteorite bumpers or compartmentation 
of the cabin’s hull will provide the necessary protection in case of a hit. 


II. Conelusions 


The purpose of this paper was to demonstrate that the biological sciences 
have accumulated the necessary information for putting a man in orbit. It must 
be stressed at this point that though the environmental conditions in the cabin 
should be as comfortable as possible, engineering parameters and technical 
limitations demand the utilization of minimum equipment and human tolerance 
limits. Space flight is in the realm of realization, if the optimum of the minimum 
human-factors requirements is achieved. The human organism is adaptable, 
enduring and strong enough to withstand the stresses anticipated. Highly 
motivated volunteers with expert knowledge and experience in coping with 
unusual situations are anxious to go as soon as the launcher and the hardware 
are available. Since the purpose of the mission is high and promises exceptional 
gratifying rewards, man will subject himself to extraordinary demands. It is 
now up to the engineer to tailor the hardware to the human needs and tolerances, 
and to assure the daring man with an acceptable degree of safety for survival. 
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Appendix 


Table I. Atmospheric Functional Borders or Space Equivalent Levels 
(after H. STRUGHOLD) 





Oxygen Pressure 
(Anoxia) 


Air Pressure 
(Vaporization of Body Fluids) 


Cabin Pressurization 
(Necessity of Sealed Cabin) 


Primary Cosmic Rays 


Ultraviolet of Solar Radiation 
(Full Range and Intensity) 


Scattering of Light 
(Darkness of Space) 


Meteorites 


Transmission of Sound 
(Silence of Space) 


Aerothermodynamics 
(No Heat Effects from Air) 


Aerodynamics 


(No Support from Air; Permanent Weightlessness) 


Table II. 


Classification of Operation 


160 


190 


Present and Future Phases of Human Space Exploration 





Space-Equivalent 
Conditions 


Space Flight 
Conditions 


Satellite 
Conditions 





D-558-1 and 2, 
Bell-X, and X,, 
X-15, and high- 
altitude balloons 


Vehicle 


IRBM and ICBM 


Satellite and space 
craft 





Supersonic (in case of 
powered flight) 


Velocity 


Supersonic and 
hypersonic 
speed 


Orbital velocity 





Partial space-equiv- 
alent regions of the 
atmosphere 


Environment 


Space-equivalent 
regions of the 
atmosphere and 
free space 


Free-space condi- 
tions 





Hermetically sealed 
cockpit or capsule 


Capsule 


Hermetically 
sealed capsule 


Hermetically 
sealed capsule 





Normal state pre- 
vailing 


Gravitational 
Characteristics 


Subgravity and 
zero-G 


Zero-G 





Information 
to be Gained 


Physiologic and psy- 
chologic responses 
of high-altitude and 
space-equivalent 
exposure 


Physiologic and 
psychologic reac- 
tion to rocket 
flights parameters, 


Tolerance and 
performance 
data under sat- 
ellite and space 
flight conditions 
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Jahrbuch 1957 der Wissenschaftlichen Gesellschaft fiir Luftfahrt e. V. (WGL). 
Mit den Vortragen der WGL-DVL-Tagung in Essen vom 9.— 12. April 1957. Heraus- 
gegeben von H. BLENK. Schriftleitung W. ScHuLz. Mit 623 Abb., 23 Tab., VII, 
504 S. Braunschweig: F. Vieweg & Sohn. 1958. Ganzl. DM 58. 


Das Jahrbuch 1957 der WGL enthalt 49 Vortrage, die auf der gemeinsam von 
der Deutschen Versuchsanstalt fiir Luftfahrt e.V. (DVL) und der WGL vom 9. bis 
12. April 1957 veranstalteten Tagung in Essen gehalten wurden. Die Vortrage geben 
eine recht umfassende Ubersicht iiber theoretische und experimentelle Arbeiten auf 
dem Gebiet der Luftfahrtwissenschaft, die an den deutschen Hochschulinstituten 
und anderen Luftfahrtinstituten (insgesamt 15 Vortrage), bei der DVL (17) und bei 
der deutschen Industrie (4) entstanden sind. Besonders hervorzuheben ist die relativ 
hohe Zahl (11) der Beitrage von Wissenschaftern des Auslands (Canada, England, 
Frankreich, Schweiz, U.S.A.). 

Dem Charakter der Tagung entsprechend befassen sich viele Vortrage mit aero- 
dynamischen Fragen; besonders eingehend wird die Unter- und Uberschallum- 
str6mung von Tragfliigeln und Tragfliigel-Rumpf-Kombinationen behandelt. Fast 
ebenso umfangreich sind die Arbeiten auf dem Gebiet der Triebwerksforschung; es 
sei besonders auf das zusammenfassende Referat von K. Leist hingewiesen. Neben 
diesen ,,klassischen‘‘ aerodynamischen Vortragen, zu denen auch Beitrage iiber gas- 
dynamische Probleme, Grenzschichttheorie, Schaufelgitterstro6mungen, Flugzeug- 
statik, Flugmechanik und Flugnavigation gehéren, sind besonders solche Beitrage 
bemerkenswert, die den materiellen Wiederaufbau der deutschen Luftfahrtforschung 
und der Luftfahrtindustrie erkennen lassen. In diesem Zusammenhang seien die Be- 
richte von A. NAUMANN (Der Uberdruck-Windkanal in Aachen) und von A. SCHEIBE, 
Henschel-Werke GmbH., Kassel (Turbinenflugtriebwerke, Leistungen und Gewichte) 
genannt. Einige Beitrage iiber Sondergebiete der Luftfahrtforschung wie Meteoro- 
logie, Sicherheitsfragen im Luftverkehr, Flugmedizin (G. ScHAFER: Biologische 
Strahlenwirkung) und Fragen des Nachwuchses und der Ausbildung von Flugzeug- 
fiihrern (K. STEININGER) zeigen ebenfalls die Bemtihungen der Forschung in Deutsch- 
land, den AnschluB an den Stand im Ausland zu gewinnen. 

Ein Vergleich der Vortrage deutscher Forscher mit den Beitragen aus dem Ausland 
und z. B. mit der 2. Lupwic-PRANDTL-Gedachtnisvorlesung: ,,Gegenwartsprobleme 
der Luftfahrtforschune“‘ von H. DRYDEN [Z. Flugwiss. 6, 217 — 233 (1958) | zeigt jedoch, 
daB der Riickstand der deutschen Luftfahrtforschung noch langst nicht aufgeholt ist. 
Das Fehlen von Beitragen aus den modernen Anwendungsgebieten der Luftfahrt- 
forschung (Aeroelastizitat; transsonische und Hyperschall-Stromungen, Stromungen 
in hochverdiinnten Gasen, Magneto-Hydrodynamik) lassen diese Tatsache klar 
hervortreten. 

Dennoch bietet das Jahrbuch dem in der Luftfahrt arbeitenden Ingenieur eine 
Fille von Anregungen und viele praktisch verwertbare Ergebnisse. Alle diejenigen, 
die dabei mithelfen, den Riickstand der deutschen Luftfahrtforschung gegeniiber dem 
Ausland zu vermindern, werden sicherlich das Jahrbuch 1957 der WGL ebenso wie 
die vorhergehenden Jahrbiicher lebhaft begriiBen. K. BRIEDEN, Stuttgart 


Nuclear Rocket Propulsion. Von R. W. Bussarp und R. D. DELAvUER. XIII, 370 S. 
New York-Toronto-London: McGraw-Hill Book Company, Inc. 1958. Geb. 75 s. 


Die beiden Verfasser, Mitarbeiter des Los Alamos Scientific Laboratory der 
Universitat von Californien, bieten hier eine ersch6pfende Zusammenstellung der in 
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vielen Zeitschriften verstreuten, nicht geheimen wissenschaftlichen und technischen 
Grundlagen der sogenannten thermokonvektiven Atomraketen auf der Grundlage der 
Kernspaltung, denen beispielsweise die amerikanischen Atomraketenprojekte Rover, 
Kiwi usw. angehdren, und von denen angenommen wird, daB sie in den ersten Jahren 
des nachsten Jahrzehnts zum Fliegen kommen werden, mit spezifischen Impulsen 
um 1000 Sekunden. 

Die dargestellten Grundlagen umfassen beispielsweise Probleme des Warme- 
iiberganges, der StrO6mungsvorgange, der Baustoffe, des Baues der Spaltreaktoren, 
der Regelung, der Erprobung usw. dieser Atomraketentriebwerke, die bestimmt 
scheinen, die chemischen Raketen im Bereich groBer Schtibe tiber etwa 500 Tonnen in 
absehbarer Zeit abzulésen und damit besonders fiir bemannte Raumfahrzeuge An- 
wendung zu finden. 

Dariiber hinaus behandelt ein besonderes Kapitel eine ganze Reihe noch fort- 
schrittlicherer, sogenannter ,,exotischer‘’ Atomraketensysteme, die meist noch nicht 
tiber das spekulative Entwicklungsstadium hinausgekommen sind. 

Umfangreiche Zusammenstellungen des amerikanischen einschlagigen Schrifttums 
erleichtern das weitere Studium dieses schicksalstrachtigen Gebietes moderner 
Technik; allerdings wird der europaische Leser hier mit Bedauern sowohl europaisches 
wie russisches Schrifttum vermissen, so daB der unrichtige Eindruck entstehen k6énnte, 
die Atomraketen-Antriebe waren eine ausschlieBlich amerikanische Angelegenheit, 
was die Verfasser sicher selbst auch nicht annehmen. E. SANGER, Stuttgart 
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Le facteur de débit, caractéristique de la qualité de la combustion 
dans un propulseur-fusée! 


Par 
Wolfgang Zangl?* 
(Avec 9 Figures) 


(Recu le 2 mat 71958) 


Résumé — Zusammenfassung — Abstract 


Le facteur de débit, caractéristique de la qualité de la combustion dans un pro- 
pulseur-fusée. Trois facteurs permettent de juger un propulseur-fusée: la combustion, 
la stabilité et le refroidissement. On se propose d’étudier dans ce rapport les influences 
qui jouent sur la combustion. En partant d’une définition du facteur de débit, on 
déduit son utilité pour juger la combustion. La comparaison du facteur de débit et 
du débit unitaire montre |’interét de l’emploi du premier pour des problémes, traités 
d’une maniére relative et de l'emploi du deuxiéme pour |’établissement des valeurs 
absolues. On doit souligner que l’éjecteur et le systeme d’injection forment un tout 
et que la combustion est influencée par les deux. En se basant sur des résultats 
d’essais, on montre l’influence des différents paramétres de construction sur le facteur 
de débit. En partant des fonctions ainsi trouvées il est possible pour un propulseur- 
fusée de choisir des conditions optimum et de calculer a priori le facteur de débit. 


Der Durchsatzfaktor als Kriterium zur Beurteilung der Verbrennung in einem 
Raketenmotor. Die Beurteilung eines Raketenmotors muB nach drei Richtungen hin 
erfolgen: Verbrennung, Stabilitat und Kiihlung. Davon sollen in dieser Arbeit die 
Einfltisse auf die Verbrennung untersucht werden. Ausgehend von der Definition des 
Durchsatzfaktors wird dessen Brauchbarkeit zur Beurteilung der Giite der Ver- 
brennung abgeleitet. Ein Vergleich des Durchsatzfaktors und des spezifischen Durch- 
satzes zeigt, daB der erstere fiir relative Betrachtungen vorteilhaft ist, der zweite aber 
fiir die Ermittlung absoluter Werte. Es ist zu unterstreichen, da®B Ofen und Ein- 
spritzsystem eine Einheit bilden und die Verbrennung von beiden beeinfluBt wird. 
Fiir Zylinderdtisen und Einmanteléfen mit Einspritzkiihlung wird auf Grund von 
Versuchsergebnissen der Einflu8 verschiedener Konstruktionsgr68en auf den Durch- 
satzfaktor untersucht. Die so gefundenen Zusammenhange erlauben die Auslegung 
eines Motors auf optimale Verhaltnisse und eine Vorausbestimmung des Durch- 
satzfaktors. 


The Flow-Rate Coefficient as a Characteristics of Combustion Quality in a Rocket- 
Motor. Three facets characterize the efficiency of a rocket-motor: they are combustion, 
stability, and cooling. The purpose of this paper is the study of the parameters which 
influence the combustion. Starting from a definition of the flow-rate coefficient, we 


1 Communication prononcée au IX* Congrés International d’Astronautique a 
Amsterdam, Pays-Bas, 25 au 30 Aofit 1958. 

* Attaché aux Services Techniques de l’Armée Frangaise, CC 13, Allée Circulaire, 
Vernon (Eure), France. 

Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 2 7 
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deduce its usefulness to estimate the quality of the combustion. A comparison 
between the flow-rate coefficient and the flow-rate per unit area of the throat shows 
that it is preferable to choose the former for problems dealing with relative values 
and the latter for problems dealing with absolute values. We have to emphasize 
that the combustion chamber and the injection system behave as a whole and that 
the quality of the combustion is influenced by both. Considering experimental results, 
we show the influence of the various dimensional parameters upon the flow-rate 
coefficient. On the basis of the relations we found, we are able to design a rocket- 
motor for optimum condition or to calculate the flow-rate coefficient in advance. 


Dans |’étude des moteurs-fusées il faut tenir compte des trois facteurs et les 
mettre en évidence: 

1° la combustion (la qualité de la combustion); 2° la stabilité (les vibrations 
qui apparaissent, leurs amplitudes et leurs fréquences); 3° les températures 
(l’échauffement des parois de l’éjecteur). 

Ces trois facteurs déterminent le fonctionnement et le rendement d’un moteur- 
fusée. Ils nous permettent de le juger c.a.d. qu’ils nous permettent de repondre 
a la question de savoir si un moteur correspond a un but fixé ou, dans le cas 
ou nous disposons de plusieurs modeéles, de chercher la solution optimum. 

I] est du devoir de l’ingénieur de se former une image des processus se derou- 
lants dans un moteur-fusée, de chercher les influences agissant sur son fonc- 
tionnement et de les mettre en rapport entre elles. 

Dans ce qui suit, nous allons traiter les influences agissant sur la qualité de 
la combustion, nous nous limitons donc au premier de ces 3 facteurs, dont nous 
venons de parler. 


1. Signification du facteur de débit 


En partant de l’équation générale de la poussée et en l’ecrivant pour les 
valeurs expérimentales et pour les valeurs théoriques, on obtient en appelant: 


P, Pu, la poussée en kg 
G, Gu le débit des ergols en kg/sec 


W., Wan la vitesse d’éjection en m/sec 


D’ou par division 
G W, 
insss: Se e x . 
Pw Gu Wata 
L'éq. (3) étant maintenant sans dimensions, nous appelons: 
P 
P= 9 facteur de poussée 
th 


facteur de débit 


-—=%  facteur de vitesse. 
W ath 
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La question se pose de savoir de quoi dépendent ces facteurs et, ce que nous 
pouvons en déduire. 

En supposant |’établissement des conditions critiques, on peut ecrire pour 
le débit d’une tuyére 


(: j ( ae weigilliee x ee 
Ge (ies -2¢2 
i sl oan % Pues i 2, 


~ 


ou, aprés substitution de P;v; = R- T; 





(4) 





Le débit est donc, en supposant la méme section au col (fm), fonction du 
frottement yj, (c.a.d. du frottement jusqu’au col), fonction de C, (c.a.d. de 
l’exposant adiabatique) et de R 7; (c.a.d. de l'état du gaz avant la tuyere). 

D’une facgon analogue on peut écrire pour la vitesse d’éjection: 


Pon p,\*~ Dm 
Wg = ple* - = -P;v;)1— (3) = fly’ Cy° | Dekel: (5) 


ae ' ; Pa 
C, étant fonction du rapport de détente P et de x. 


i 





Par substitution de (4) et (5) dans (1) on obtient pour la poussée: 
P = 2m, -pta*C,-C,° fm P; 


= Dug>C,° jm P,. (6) 


L’interprétation de ces formules (4), (5) et (6) nous montre, que le facteur 
de poussée w comme le facteur de débit y sont influencés aussi bien par la 
combustion (c.a.d. par l’état de gaz) que par le frottement. Mais, cet inter- 
prétation nous montre également que l’une de ces deux influences est toujours 
dominante, tandis que l'autre peut étre négligée en premiére approximation. C’est 
ainsi que nous pouvons négliger l’influence de la combustion sur le facteur de 
poussée, lequel nous permettra ainsi de juger le frottement. Inversement nous 
pouvons négliger l’influence du frottement sur le facteur de débit y, qui devient 
ainsi un critére pour la qualité de la combustion. Le facteur de vitesse enfin est 
influencé aussi bien par le frottement que par la combustion et pour lui aucune 
de ces 2 influences ne peut étre négligée. Cela montre |’interét moindre qu'il y 
a a utiliser le facteur de vitesse et cela souligne également la signification impor- 
tante des autres facteurs: 

pour juger chaque phénoméne de frottement (p. ex. ]’étude de la forme de la 
tuyére) on se servira avec profit du facteur de poussée gy, et pour chaque probléme 
ayant comme objet la combustion (p. ex. une étude sur la forme des gicleurs) 
on a tout interét a se servir du facteur de débit y, ayant ainsi separé le probleme 
de la combustion de celui du frottement. 

Ayant ainsi reconnu |’importance du facteur de débit y, il nous faut tout de 
méme faire une restriction en ce qui concerne son emploi, car il y a dans la 
technique des fusées des problémes pour lesquels il est avantageux de le remplacer 
par une autre grandeur de comparaison. C’est ainsi le cas pour la détermination 
du rapport de mélange optimum pour un engin; bien que le facteur de débit y 
intervienne également, une autre grandeur nous rendra plus de services. 
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Nous trouvons cette valeur dans le ‘“‘débit unitaire’’ c.a.d. dans le rapport: 
G 
P,+ fm’ 
valeur qui est influencée surtout par la nature des ergols utilisés et par le rapport 
de mélange m, mais qui est constante dans une gamme assez large si l’on fait 
varier uniquement la pression au foyer, #j. 

En resumé donc pour chaque probléme de combustion, traité d’une maniére 
relative c.a.d. comparative, on a interét a se servir du facteur de débit tandis 
que pour des questions qu'on traite d’une maniére absolue il est avantageux de 
se servir du débit unitaire. Si l’on dispose des valeurs théoriques, la transforma- 
tion d’une valeur en l’autre est d’ailleurs facile. 

I] serait bien, avant de communiquer les résultats de notre étude, de signaler 
quelques détails sur l’exploitation des essais, détails qui furent toujours respectés: 

— sous l’expression “rapport de mélange’ nous comprendrons le rapport 
du débit de combustible sur le débit de comburant. Nous calculons avec le débit 
total du combustible c.a.d. y-compris la quantité utilisée eventuellement pour 
le refroidissement par injection (ce qui nous semble raisonnable, car du point de 
vue engin est intéressante la consommation totale, c.a.d. la quantité utilisée 
pour la combustion augmentée de la quantité utilisée pour un refroidissement 
eventuel. Ilest d’ailleurs trés difficile de separer ces deux quantités dans la pratique, 
car une certaine partie du combustible injecté pour le refroidissement participe 
a la combustion). 

— En calculant le facteur de débit y nous faisons le rapport des valeurs 
déterminées au cours d'un essai aux valeurs théoriques, valables pour les condi- 
tions d’essais c.a.d. pour la pression au foyer et le rapport de mélange mesurés 
au cours de l’essai (il est a signaler que les valeurs théoriques ne sont normalisées 
ni au niveau national ni au niveau international, ce qui est a regretter, car chaque 
établissement d'études emploie des valeurs théoriques différentes). 

— En ce qui concerne la surface du col fm, celle-ci doit étre mise en considéra- 
tion dans ]’état chaud (tel qu'il existe au cours de l’essai). En fonction de l’éjecteur 
utilisé (p. ex. éjecteur a double paroi ou éjecteur a simple paroi) l’échauffement 
peut étre assez différent. On doit en tenir compte pour une comparaison des 
modéles différents. Pour des modéles semblables (p. ex. des éjecteurs a simple 
paroi) on peut également calculer avec la surface a l'état froid, la détermination 
exacte de la température du col étant difficile, mais on doit se rendre compte 
que les valeurs obtenues sont trop optimistes. Cette méthode sera permise pour 
la comparaison des facteurs de débit (valeurs relatives), elle n’est pas permise 
pour la détermination du débit unitaire (valeurs absolues), pour lesquelles on 
doit toujours tenir compte de |’échauffement. 


2. Ejecteurs et systémes d’injection 


Nous avons représenté dans.la Fig. 1 quelques courbes relevées au cours des 
essais pour le débit unitaire en fonction du rapport de mélange. A titre de 
comparaison nous y avons également indiqué la courbe théorique pour les ergols 
gasoil — NO,H et nous remarquons, en comparaison avec cette courbe théorique 
un déplacement des optima vers des rapports de mélange plus riches en com- 
bustible. Bien que pour les éjecteurs essayés on ait utilisé un refroidissement 
par injection du combustible, cette quantité du refroidissement ne peut pas nous 
expliquer le déplacement total des optima; pour le faire, il faut que d’autres 
facteurs jouent, comme p. ex. formation de suie. 
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Nous constatons en plus deux réseaux des courbes: le réseau A, marqué 
dans le graphique par lignes pointillées et le réseau B, marqué par des lignes 
pleines. Tandis que les systémes d’injection étaient de méme type dans les cas 
A et B (nous avons essayé des systémes cylindriques du type B c.a.d. avec giclage 
combustible sur combustible et comburant sur comburant), les éjecteurs utilisés 
étaient de types différents. 
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Fig. 1. Débit unitaire en fonction du rapport de mélange. A: Ejecteurs a double paroi 





c.a.d. avec chemise de refroidissement et avec refroidissement par film de combustible. 






B: Ejecteurs 4 simple paroi, avec refroidissement par film de combustible. 4p4 = App 










Le réseau A se rapporte aux éjecteurs a double paroi (c.a.d. avec chemise 
de refroidissement) avec, en plus, refroidissement par film de combustible, tandis 
que les éjecteurs du réseau B étaient des éjecteurs a simple paroi avec refroi- 
dissement uniquement par film de combustible. I] est evident que dans les deux 
cas non seulement la température des couches refractaires sera autre, mais aussi 
la composition et l’état des gaz dans cette couche, ce qui va plus ou moins 
influencer aussi la flamme principale. Le résultat est, qu’en concordance avec la 
formule (4), nous mesurons pour la méme pression au foyer, pour le méme rapport 
de mélange et pour la méme section du col, en utilisant le méme systéme d’injec- 
tion, des débits différents dans les deux cas. Chaque systéme d’injection forme 
avec l’éjecteur un ensemble et la combustion est influencée par les deux. Si tout 
en gardant son type (systéme cylindrique, type B) nous changeons le systéme 
d’injection (p. ex. variation du diamétre des trous de giclage ou de la division 
du systéme) les optima se déplacent sur la ligne a pour le réseau A et sur la ligne 
b pour le réseau B, lignes qui peuvent donc étre considérées comme caracteéristiques 
principales de l’ensemble. 

La Fig. 2 représente les mémes réseaux de courbes mais en utilisant le facteur 
du débit au lieu du débit unitaire. Tandis que dans la Fig. 1 nous trouvons les 
optima, ces optima sont déplacés dans la Fig. 2 (pour le réseau A) ou méme ils 
n’apparaissent pas (pour le réseau B). Bien que le facteur de débit diminue 
c.a.d. bien que la combustion devienne meilleure, nous nous eloignons de 
l’optimum, car le débit théorique augmente également. Comme nous l’avons 
déja dit, il est nécéssaire pour chaque question, dans laquelle intervient ]’optimum 
(p. ex. pour la détermination des volumes des réservoirs d’un engin) de calculer 
avec le débit unitaire. En conséquence il serait logique de faire la comparaison 
de deux ou plusieurs systémes également en partant des débits unitaires et en 
faisant la comparaison toujours pour les optima. En pratique cela est trop 
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compliqué; les optima sont assez plats, il faut donc un nombre d’essais assez 
considérable pour les trouver et cela avec des essais a des rapports de mélange 
différents. Les essais sont moins nombreux, si on fait cette comparaison a un 
rapport de mélange constant et en utilisant y, qui nous donne des valeurs relatives 
directement en pour cent. Ayant choisi le systéme on peut faire varier le rapport 
de mélange et déterminer maintenant l’optimum, mais uniquement pour le 
systéme choisi. 





G25 ] OSS 
Fig. 2. Facteur de débit en fonction du rapport de mélange m. p; = const. 


3. Etude du facteur de débit 


Pour étudier les différentes influences, agissant sur le facteur de débit nous 
nous sommes limités a des éjecteurs a simple paroi avec refroidissement par 
film de combustible et a des systémes cylindriques d’injection du type B c.a.d. 
avec giclage combustible sur combustible et comburant sur comburant. Notre 
étude était exécutée sur des éjecteurs de différentes grandeurs, correspondant a 
une gamme de poussée de 1,5 a 10 tonnes environ. La forme de la chambre de 
combustion était cylindrique, le col formé par une partie convergente-divergente. 
Comme combustible nous avons employé de l’essence de térébenthine, du kéroséne 
et du gasoil et comme comburant de l’acide nitrique a haute concentration. 
Nous n’avons pas fait varier 
la forme géométrique d’un 
couple de giclage c.a.d. l’angle 
des axes et la distance des 
axes des trous. En ce qui 
concerne la repartition de 
trous autour de la circonfé- 
rence, nous avons utilisé des 
systémes a 2eta3 rangs de 
trous, chaque rang étant 
composé toujours des mémes 
couples de giclage. 

La  premiére influence 
agissant sur le facteur de 
: es ae débit est le combustible lui 

id 4 pe gp méme. Le gasoil et le kéroséne 

; étant environ équivalents, 

Fig. 3. Influence du pergage des trous de giclage. l’essence de térébenthine don- 

pi = 20 atii = const., m = 0,28 = const., L* = const., me une amélioration d’environ 
Apa = Apg> 4at 3 a 5% en facteur de débit. 
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En étudiant |’influence du percage des trous de giclage, nous avons fait 
varier leurs diamétres. Quelques exemples sont indiqués dans la Fig. 3. Aucune 
influence systématique n’a pu étre constatée dans la gamme essayée, les déviations 
constatées étant dans la gam- 
me de dispersion des mesures. 

Ayant exécuté la plupart 40g >%et 
des essais avec des pertes de 
charge d’injection égales des 
deux cotés, nous avons en- 
suite deséquilibré ces pertes 
de charge. Bien que nous 
soyons obligés de faire des 
restrictions en ce qui con- 
cerne la forme définitive de 
la courbe de la Fig. 4 — 
nous n’avons jusqu’ici que 





peu d’essais — nous croyons Fig. 4. Influence d'un déséquilibre des pertes de charge. 
que les tendances constatées 1pg: perte de charge dans le systéme d’injection du 
coté combustible, Ip4: idem, coté comburant. 

resterons valables. Nous en i cA Rn ial oe a an. slat an CA: 
deduirons une influence im- ergols: ET-NO,H, KER-NO,H 
portante. | 

Si, au contraire, nous laissons 
persister l’équilibre et nous diminu- 
ons la valeur absolue des pertes de 
charge, nous obtiendrons les courbes 
de la Fig. 5. Jusqu’a une valeur 
limite (3,5 at pour l’essence de 
térébenthine, 5 at pour le kéroséne) 
la valeur absolue des pertes de charge 
est sans importance. I] n’en est pas 
de méme pour des valeurs plus pe- 
tites; la l’influence devient trés im- 
portante. L’apparition de la valeur 
limite a des pressions différentes Fig. 5. Influence de la pression de 
pour différents combustibles con- !?- /i = 20 atii = const., m = 0,28 — const., 
firme d’ailleurs l’observation faite L* = const., .Ipa = Abs 
dans un autre domaine, celui de 
la stabilité, indiquant que la stabilité de l’essence de térébenthine est supérieure 
a celle du gasoil et du kéroséne. 

Signalons ici les caractéristiques obtenues en diminuant la pression au foyer, 
dont 2 exemples sont portés dans la Fig. 6. 





giclage 














Fig. 6. Facteur de débit y en fonction de la pression au foyer pj. m™ 0,28 = const., 
L* = const., 1p4 = App, ergols: ET-NO,H, KER-NO,H 
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Le facteur de débit, étant constant au dessus d’une certaine pression au 
foyer, augmente pour des pressions plus petites et cela d’une maniére différente, 
c.a.d. pour certains systémes 
déja vers 20 atii, pour 
d’autres a 15 atii seulement. 
Ce phénoméne, a priori sur- 
prenante, trouve son expli- 
cation dans les courbes de la 
Fig. 5. Pour un_ systéme 
avec une perte de charge 
plus élevée les facteurs de 
débit resteront plus _long- 
temps constants que pour un 
systéme a faible perte de 
charge. 

Dans la technique des 
Fig. 7. Influence de la longueur fictive sur le facteur moteurs-fusées on emploie 
de débit. p; = 20 atii - const., m ” 0,28 = const., trés souvent la “longueur 

ergols: ET-NO,H, KER-NO,H ae na a 9 9) Pe 

caractéristique”’ d’un éjecteur, 

qui est definie comme le 

rapport du volume de la 
chambre de combustion a la section du col. On peut faire varier cette valeur 
caractérisant le temps de séjour des gaz dans |’éjecteur de trois maniéres: soit 
par variation du diamétre de la chambre, soit par variation de la longueur absolue 
de la chambre, soit, en gardant ces deux valeurs constantes, par variation de la 
surface du col. En partant d'une longueur fictive donnée et en passant a une 
autre longueur fictive déterminée d’avance, le calcul nous montre que le temps 
de séjour reste le méme, peu importe la variation de ces trois dimensions par 
laquelle nous y arrivons. La Fig. 7 montre les courbes correspondantes. Nous 
les avons d’abord relevées pour une variation de la surface du col et nous les 
avons confirmées en faisant varier ensuite la longueur absolue de la chambre. 
Dans les deux cas nous 
avons obtenu en concor- 
dance avec la théorie les 
mémes résultats. (Nous 
n’avons cependant pas fait 
des essais systématiques 
sur la variation du dia- 


métre de la chambre, qui — 

Fig. 8. Influence de la quantité du liquide de refroidisse- si. d’autres phénoménes 

ment sur le facteur de débit. p; = const., m = const., 
ergols: ET-NO,H, KER-NO,H 
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n'interviennent pas ni ne 
S’y superposent — doivent 
également donner le méme 
résultat.) 

Comme nous Il’avons déja dit dans le paragraphe précédent, le refroidissement 
est d’une influence importante sur la combustion et cela non seulement par la 
méthode utilisée, mais aussi, en gardant la méme méthode, par la quantité du 
liquide de refroidissement. Cette fonction qui en premiére approximation est 
une droite, est représentée dans la Fig. 8. 

Reste enfin a étudier la configuration géométrique du systéme c.a.d. la 
répartition des trous, laquelle est caractérisée par la distance ‘‘a’”’ d’un couple 
de giclage a l'autre. Cette fonction est représentée dans la Fig. 9; nous constatons 
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une gamme assez large pour laquelle le facteur de débit est constant. Cette valeur 
est une constante de base des moteurs-fusées essayés; sans changer la conception 
générale du systéme on ne peut 
pas la faire varier. Chaque sys- 








téme essayé, peu importe qu’il 270 

s'agisse d’un éjecteur de 2 ou = 77%} 

de 10 tonnes de poussée se | 228 

trouve sur cette ligne, evidem- iT Rita ee 

ment a condition d’étre ramené pen 

toujours aux mémes conditions j,| , . ; , : ‘. 
en tenant compte des Figs. 3 ~ ee ee eee ee 
a 8. Nous l’avons fait et nous 

avons trouvé comme déviation wo FOE am 

maximum 1,5°, dans un seul 

cas. Fig. 9. Influence de la division du systéme din- 


Bien que nous croyons avoir jection sur le facteur de débit. 9; 20 atii 
étudié des influences principales const., ™ = 0,28 = const., L* = 140cm,  ergol: 
sur le facteur de débit, il ya 2T-NOsH. 4i4 = -Ipe > 3,5 ati, quantite du 
certainement d’autres qui y inter- ee ae Sees ae 
viennent encore. Ne parlant 
pas de l’exactitude de la fabrication, nous mentionnons la forme des entrees 
des ergols vers le systéme d’injection et la solution constructive adaptée pour la 
partie extérieure du systéme d’injection, c.a.d. la partie faisant liaison entre 
l’entrée des ergols et les trous de giclage. La il y a certainement une influence 
et nous croyons que la déviation signalée de 1,5°, est provoqué par des telles 
impondeérables. 


4. Conelusion 


Ayant étudié les influences par lesquelles le facteur de débit est determine, 
nous avons la possibilité de calculer ce facteur d’avance donc avant toute expéri- 
mentation en partant du facteur de base et en tenant compte des graphiques 
présentés. Cela permettra de chercher pour des conditions imposées, qui sont 
définies par le but du moteur-fusée a l'étude et par les ergols prévus, les conditions 
optima du fonctionnement et cela permettra également au constructeur d’éviter 
de travailler dans une gamme défavorable. 

Comme nous l’avons signalé, notre étude est valable pour le type choisi: 
systéme d’injection cylindrique du type B, éjecteur a simple paroi avec refroidisse- 
ment par film et la question se pose de savoir si et dans quelle mesure les résultats 
trouvés seront valables pour un autre type p. ex. pour un systéme plan a injection 
combustible sur comburant. Bien que certaines influences seront conservées, 
d'autres ne seront plus valables et surtout la constante de. base sera autre. Tout 
de méme une certaine analogie va rester et nous croyons qu'il sera possible de 
trouver les fonctions correspondantes par un nombre d’essais plus restreint. 

Revenons encore au début de cette étude, ou nous avons dit, qu'il y a trois 
facteurs permettant de juger un moteur-fusée. De ces trois facteurs — com- 
bustion, stabilité, température — nous n’avons ici étudié que le premier, tandis 
que pour se rendre compte du fonctionnement total il faudrait étudier les trois. 
Limitons nous a constater ici, que pour la stabilité et pour les températures 
également interviennent pour la plupart les mémes grandeurs de construction, 
qui agissent cependant parfois dans un sens opposé. Sans pénétrer dans les 
détails, nous signalons a titre d’exemple que p. ex. une augmentation de la division 
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d’un systéme d’injection joue trés peu sur la combustion, elle joue pour certains 
combustibles favorablement sur les températures, tandis que son influence sur 
la stabilité est défavorable. II résulte déja de cet example, que la mise au point 
d’un moteur-fusée consiste finalement dans des compromis et c’est le devoir du 
constructeur de le trouver en tenant compte d’une part des conditions imposées 
par l’emploi d’un moteur-fusée et d’autre part par la connaissance des influences 
incidentes. 

Ces influences, traitées parfois d’une maniére négligeable, ne le sont pas 
en réalité, bien au contraire, ce sont elles qui nous permettent de trouver le 
fonctionnement optimum. 
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Uber Arbeitsgase fiir nicht konventionell beheizte Raketen! 
Von 


Irene Singer-Bredt?, DGRR 


(Mit 7 Abbildungen) 


(Eingegangen am 14. Juni 1958) 


Zusammenfassung — Abstract Résumé 


Uber Arbeitsgase fiir nicht konventionell beheizte Raketen. Nach einer systema- 
tischen Ubersicht iiber die verschiedenen méglichen Raketentypen und die mit ihnen 
erreichbaren spezifischen Impulse, sowie einer Bestimmung des Begriffes ,,Arbeits- 
gas‘‘ und seiner Funktionen, werden als Teilergebnisse eines umfangreichen Rechen- 
programmes die thermodynamischen Gemisch-Funktionswerte bei Gleichgewichts- 
einstellung fiir einige Wasserstoff-Sauerstoff-Arbeitsgasmischungen bekanntgegeben 
und daraus mittlere Molekulargewichte, lonisationsgrad und erreichbare spezifische 
Impulse fiir Aufheizungs- und Str6mungsvorgange mit verzégerungsfreier Gleich- 
gewichtseinstellung abgeleitet. 

AnschlieBend werden die Vorgange bei Aufheizung der Arbeitsgase durch Korpus- 
kularstrahlbeschuB, die keine vollige Gleichgewichtsanpassung zulassen, erértert und 
ein systematisches Untersuchungsprogramm vorgeschlagen. Einige Zahlenergebnisse 
werden nach tiberschlagiger erster Abschatzung hierzu angegeben. 

Zusammenfassend laBt sich sagen: Fiir Aufheizung auf Feuergastemperaturen, 
deren Warmeiibergange an die Behalter noch rein thermodynamisch, ohne Zuhilfe- 
nahme elektrischer oder magnetischer Felder beherrscht werden kdnnen, erscheinen 
nach wie vor die wasserstoffreichsten Arbeitsgase als die besten wegen ihrer geringen 
Strahlung, geringen Ionisierung, niedrigen Molekulargewichte und hohen spezifischen 
Impulse. Da, wo man die Vorteile hoher Ionisierung, wie bei den Ionenraketen, aus- 
nutzen mochte, erscheinen Alkalimetalle, deren Verbindungen, oder Mischungen mit 
ihnen geeigneter als Mischungen mit Sauerstoff. 


Concerning Working Fluids for Unconventionally Heated Rocket Engines. A sys- 
tematic review has been made, concerning the various rocket types possible and their 
attainable specific impulses, as well as a definition of the term ‘‘working fluid’’ and 
its functions. Following this, the values of the functions of thermodynamic mix- 
tures, as a partial result of an extensive computation program are presented for 
equilibrium conditions of some hydrogen-oxygen working fluid mixtures. Mean 
molecular weights, degree of ionization, and specific impulses obtainable for processes 
of heating-up and flow are derived therefrom, with equilibrium attained without 
delay. 

Thereupon the processes are considered which take place while the working fluids 
are heated up through bombardment by corpuscular beams, and which do not permit 
a complete equilibrium adjustment, also a systematical investigation program is 
1 Vorgetragen beim IX. Internationalen Astronautischen Kongre8 in Amsterdam, 
Holland, 25. bis 30. August 1958. 

2 Forschungsinstitut fiir Physik der Strahlantriebe e. V., Stuttgart-Flughafen, 
Bundesrepublik Deutschland. 





98 I. SANGER-BREDT: 


suggested. In this connection some numerical results are given, resulting from a first 
estimate. 

Summarizing, it may be stated that the working fluids rich in hydrogen contents 
still appear to be the best for the heating-up to combustion gas temperatures whose 
heat transfer to the combustion chamber walls can be controlled by purely thermo- 
dynamical means without taking recourse to electric or magnetic fields. This is due 
to the low radiation of hydrogen, its low ionization degree, low molecular weight, 
as well as to its high specific impulses. Wherever one wishes to make use of the 
advantages offered by a high degree of ionization — as for instance with ion rockets — 
alkali metals, the compounds of these metals or mixtures with them, appear to be 
superior to mixtures with oxygen. 


Apercu de méthodes non conventionnelles de chauffage de gaz de travail 
pour fusées. On donne un apercu systématique des différents types possibles 
de moteur-fusée, des impulsions spécifiques qu’ils peuvent fournir, ainsi qu’une 
définition de la notion de ‘‘gaz de travail’ et de ses fonctions. Comme résultats 
partiels d’un vaste programme de calcul, on présente les valeurs des fonctions thermo- 
dynamiques pour quelques rapports du mélange hydrogéne-oxygene, dans l’hypotheése 
d’un établissement instantané de l’équilibre, ainsi que les poids moléculaires moyens, 
le degré d’ionisation et les impulsions spécifiques qui en découlent. 

On discute ensuite les processus physiques lors d’une élévation de température 
par bombardement corpusculaire, dans lesquels l’équilibre n’est pas compléetement 
atteint. Un programme de recherche systématique est proposé et quelques résultats 
numériques sont fournis sur la base d’une premiere estimation. 

En conclusion: Pour une élévation de température modérée, ou le contrdle des 
échanges de chaleur aux parois peut se faire par des moyens purement thermo- 
dynamiques (sans utilisation de champs électriques ou magnétiques), les gaz de 
travail riches en hydrogéne semblent toujours les plus intéressants. Ceci provient de 
leur faible rayonnement, de leur degré d’ionisation modéré, de leur faible poids 
moléculaire et de leurs impulsions spécifiques importantes. Dans le cas, ou on 
veut tirer profit des degrés d’ionisation élevés, comme dans le cas de la fusée ionique, 
les métaux alcalins ou les mélanges avec ceux-ci semblent plus appropriés que les 


mélanges avec l’oxygeéne. 


I. Systematisches iiber Raketen und Arbeitsgase 


Als einer der zahlreichen méglichen Gesichtspunkte fiir eine Klassifizierung 
von Raketen gilt die Ausrichtung nach der Substanz, aus der sich der Reaktions- 
strahl zusammensetzt. Je nach der Art der iiberwiegenden Partikel im Feuergas- 
strahl koénnen wir Neutralgasraketen, Plasmaraketen, Ionenraketen und Photonen- 
raketen voneinander unterscheiden. Die Grenzen zwischen den einzelnen Typen 
sind flieBend. 

In groben Ziigen decken sich die Neutralgasraketen mit den klassischen Fest- 
stoff- und Fliissigkeitsraketen, die als Energiequelle die freiwerdende Reaktions- 
warme chemischer Prozesse zwischen Atomen und Molekiilen verwenden, diese 
Energie den Reaktionsprodukten selbst iiberwiegend mitteilen und derart Tem- 
peraturen bis zu etwa 6000 °K im Feuergas erreichen kénnen. Die héchste, bisher 
mittels chemischer Reaktionen experimentell erreichte Feuergastemperatur wurde, 
soweit bekannt, mit‘5515 °K von Grosse und seinen Mitarbeitern bei Verbrennung 
von C,N, in Ozon unter Atmospharendruck erreicht. Die Anwendbarkeit dieser 
Reaktion in Raketentriebwerken erscheint jedoch aus technologischen Griinden 
zweifelhaft. Die mit chemischen Feststoff- bzw. Fliissigkeitsraketen héchstens 
erreichbaren spezifischen Impulse werden unter Beriicksichtigung ungewohn- 
licher Treibstoffkombinationen auf 300 bzw. 470 Sekunden geschatzt. 

Zu den Neutralgasraketen gehéren auch die sogenannten Radikalgasraketen. 
Man hofft, eines Tages in der Lage zu sein, die Spaltprodukte stabiler Gase mit 
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hohen exothermen Dissoziationswarmen pro Masseneinheit, wie H, (C.4; + O), 
N, BH, BeH, NH, LiH, O, CH, OH usw., mehr oder minder rein konservieren 
zu kénnen und somit in der Brennkammer ein iiberhéhtes Enthalpiepotential 
verfiigbar zu haben, das z. B. bei einem Entspannungsgefalle von 100 : 1 spezi- 
fische Impulse bis zu 1500 Sekunden erméglichen kénnte. In gewissem Sinne 
kann man sowohl Hochtemperatur-Fliissigkeitsraketen mit iiberwiegender 
Dissoziation in der Brennkammer als auch gewisse Feststoffraketen mit hoch- 
explosiven Einstofftreibstoffen (Monergole) als Ubergangsformen von der klassi- 
schen Verbrennungsrakete zur Radikalgasrakete betrachten. Wird iibrigens das 
Enthalpiepotential in der Brennkammer noch durch Sensibilisierung der Reak- 
tionen erhéht, das heiBt werden etwa die Reaktionspartner der Verbrennung 
vorher durch Belichtung zu Resonanzstrahlung angeregt, so k6nnte man eigent- 
lich in solchen Fallen, wo die erwahnten Strahlungsprozesse nicht auf die Brenn- 
kammer beschrankt bleiben, schon von einem ersten Schritt von der Neutralgas- 
rakete in Richtung zur Photonenrakete sprechen. 

Plasmaraketen sind dadurch gekennzeichnet, daB ihr Treibstrahl eine Mi- 
schung aller erdenklichen Partikel, wie neutrale Gasteilchen, lonen, Elektronen 
und Photonen enthalt. Man kann also alle anderen Raketenarten als verschiedene 
Grenzfalle der Plasmarakete bezeichnen. Die Energiequelle in der Heizkammer 
der Plasmarakete ist im Gegensatz zu den gewohnlichen Verbrennungsraketen 
fast immer stoffunabhangig; das heiBt Energie- und Massentrager sind hier nicht 
fest miteinander gekoppelt. Als Energiequellen kénnen Kernreaktoren, stationare 
Lichtbégen, Kondensatorentladungen, Drahtexplosionen, Gliihkathodenemis- 
sionen, radioaktiver Zerfall, rdumliche Verdichtungsst6Be, Spiegelsysteme zur 
Fokussierung der Strahlung von der Sonne oder von kiinstlichen Lichtquellen usw. 
dienen, — grundsatzlich alle Erzeugungssysteme von héheren oder wohlfeileren 
Energien, als sie bei Atomschalenreaktionen frei werden, sofern sie kiihlungs- 
technisch noch beherrschbar und geniigend leicht sind, um im Flug mitgenommen 
zu werden, oder sofern die erzeugte Energie geniigend lang konserviert werden 
und in regelbarem Ausma8 an den Massentrager iibermittelt werden kann. Diese 
Energieiibertragung kann mittels klassischer Warmeaustauscher geschehen, aber 
auch durch Strahlung oder durch unmittelbaren BeschuB mit energiereichen 
Materiepartikeln. Als Massentrager wiinscht man sich leichte, strahlungsarme 
Gase mit hohen spezifischen Warmen und moglichst hoher Dichte im unbeheizten 
Zustand. Die maximalen Brennkammertemperaturen sind bei der Plasmarakete 
nicht so sehr durch die Kapazitat der Energiequelle gegeben, sondern vielmehr durch 
die Beherrschbarkeit der Transport vorgange, insbesondere durch die Begrenzbarkeit 
des Energietransportes an die festen Behalterwande. Bei geniigend niedrigen 
Heizkammerdrucken lassen sich sogar in dem ungiinstigen Fall homogener Druck- 
und Temperaturverteilung im Plasma noch ziemlich hohe Temperaturen_ be- 
herrschen. Beispielsweise sind bei Heizkammerdrucken von 10-3 at, wie sie in 
einer fiir iiber 100 km Flughéhe ausgelegten Rakete auftreten kénnen, im Wasser- 
stoffplasma noch Temperaturen bis zu 10 006 °K beherrschbar und damit spezifi- 
sche Impulse in der GréBenordnung von 3- 103 Sekunden zu verwirklichen. In 
hochionisierten Plasmen, die sich durch magnetische Felder eingrenzen und 
formen lassen, und die derart geniigend weit von allen festen Begrenzungswanden 
fern gehalten werden kénnen, sind Temperaturen von mehreren Millionen Grad 
Kelvin theoretisch beherrschbar. Es fragt sich allerdings, wieweit die Gewichte 
der Einrichtungen zur Aufrechterhaltung solcher magnetischer ,,Behalter‘ sich 
mit den Erfordernissen eines Fluges innerhalb von Schwerefeldern vereinbaren 
lassen. — Im Zusammenhang mit der Realisierung sehr hoher Plasmatemperaturen 
ist erwahnenswert, daB MAECKER im Jahre 1951 erstmalig 50000 °K im 
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GERDIEN-Bogen stationar herstellte, wahrend KURCHATOV vor etwa zwei Jahren 
durch Entladungsst6Be in Kondensatoren Temperaturen von etwa 108 °K fiir 
die Dauer von 10 w-Sekunden verwirklichte. Eine Temperatursteigerung in der 
Brennkammer auf das Zwanzigfache erméglicht allerdings bei rein isentropischer 
Entspannung nicht einmal ganz das Fiinffache an Steigerung des spezifischen 
Impulses. Kénnte man beispielsweise — ohne zu groBen Gewichtsaufwand — in 
einem Plasma vom mittleren Molekulargewicht 1 kp eine Temperatur von 10® °K 
herstellen und stationar beherrschen, so wiirde bei isentropischer Entspannung 
dieses Plasmas im Verhaltnis 100 : 1 nur ein spezifischer Impuls in der GréBen- 
ordnung von 2- 10* Sekunden verfiigbar. 

Die Jonenrakete unterscheidet sich — bei Verwendung 4hnlicher Energie- 
quellen wie die der Plasmarakete — von dieser durch die Art der Energieiiber- 
tragung an die Impuls liefernden Massen. Wahrend das Arbeitsgas der Plasma- 
rakete seine hohe Energie unmittelbar in Form von Warme, insbesondere von 
Translationsenergien, aufgepragt erhalt, wird bei der Ionenrakete ein Teil 
der gelieferten Energie zum Betrieb einer sogenannten ,,lonenquelle’’ ver- 
wendet, in der das mitgefiihrte Neutralgas — bevorzugt Alkalimetalle mit 
niedrigen l[onisierungsspannungen — zundchst ionisiert wird. Elektrische 
oder magnetische Felder, deren Energien gleichfalls aus dem Kernreaktor 
oder aus der ihm entsprechenden Energiequelle geliefert werden, trennen 
dann positive und negative lonenstréme und richten sie _ beide parallel 
zur Triebwerksachse und entgegengesetzt zur Vortriebsrichtung. AnschlieBend 
werden diese parallelen Ionenstrome durch starke elektrische Felder aus den 
noch verfiigbaren KRestenergien beschleunigt. Die derart  erreichbaren 
spezifischen Impulse werden auf 5- 10% bis 5- 10° Sekunden geschatzt, bei aller- 
dings auBerst geringen Schiiben und Beschleunigungen. 

Gelingt es, hochgeheizte thermische Plasmen in Richtung immer starkerer 
Photonenanreicherung zu ziichten, wie dies beispielsweise durch Verwendung 
schwerer und strahlungsreicher Atome als Arbeitsgase méglich ist, und wiirde es 
ferner gelingen, diese Strahlung in einer gewiinschten Richtung zu biindeln, so 
ware damit die Photonenrakete verwirklicht, deren spezifischer Impuls natur- 
gemaB bis zu 3- 10° Sekunden betragen kann. 


II. Thermodynamische Eigenschaften und erreichbare spezifische Impulse beliebiger 
Wasserstoff-Sauerstoff-Mischungen als Arbeitsgas 
unter Gleichgewichtsverhaltnissen 


Dieser kurze Uberblick iiber die bisher bekannten und iiber die in Zukunft 
voraussichtlich zu entwickelnden Raketentriebwerke erhellt die Bedeutung, die 
dem Studium der mit ,,Arbeitsgas’‘ bezeichneten Medien, insbesondere ihres 
thermodynamischen Verhaltens bei Aufheizung auf sehr hohe Temperaturen, 
zukommt. Nach den bisherigen Erfahrungen erscheint ein systematisches, 
zahlenmaBiges Studium der thermodynamischen Gemischfunktionen, der Trans- 
porteigenschaften hinsichtlich Energie-, Impuls- und Massenaustausch, der 
Strahlungseigenschaften und gewisser charakteristischer stoffspezifischer Re- 
laxations- und Resonanzphanomene besonders des Wasserstoffs, der leichteren 
Elemente, sowie aller méglichen Mischungen daraus, fruchtbar. Insbesondere 
Borhydrid und Methan, aber auch Lithium-, Stickstoff-, Beryllium- und Sauer- 
stoff-Wasserstoff-Verbindungen, sowie Helium sollten eingehend untersucht 
werden. 

Dabei scheint im Hinblick auf eine mégliche Anwendung bei Plasmaraketen 
mit rein thermischer Strémung der Temperaturbereich zwischen 1000 und 
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10 000 °K interessant; fiir solche Raketen, bei denen man bereits an den Einsatz 
elektrischer oder magnetischer Felder zur Herabminderung der Warmeiibergange 
an die Behalterwande oder zur zusatzlichen Beschleunigung des Treibstrahls 
denkt, weiterhin der Bereich zwischen 10 000 und 100 000 °K. Der Druckbereich 
mag zunachst unten bei 10~° at abgegrenzt werden, was etwa dem Luftdruck in 
100 km FlughGéhe entspricht. Die obere Grenze sollte wegen der bei hdheren 
Heizkammerdrucken immer schwieriger beherrschbaren Warmeiibergange nicht 
hoher als etwa 10 at angesetzt zu werden. 
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Abb. 1. Enthalpie-Entropie-Diagramm fiir Sauerstoff 


Alle Untersuchungen sollten sowohl Gleichgewichtsverhaltnisse erfassen, als 
auch auf die wahrscheinlichen Falle von Nichtgleichgewichtsverhaltnissen aus- 
gedehnt werden. Grundsiatzlich ist das Heizkammergas um so weiter vom Energie- 
gleichgewicht entfernt, je weniger gaskinetische StéBe zwischen Energietrager 
und Arbeitsgas wahrend ihres gemeinsamen Aufenthaltes in der Heizkammer 
stattfinden kénnen und je hoher die Energiedifferenz zwischen Energietrager und 
Arbeitsgas ist. Natiirlich spielt in diesem Zusammenhang auch die Methode der 
Energieiibertragung bei der Gleichgewichtseinstellung eine Rolle. Wo eine Zu- 
fuhr thermischer Energie zwischen 10? und 103 °K zur Aufheizung des Arbeits- 
gases geniigt, denkt man an die Verwendung von Spaltungsreaktoren, wobei dem 
Arbeitsgas die notwendige Energie mittels Warmeaustauschern zugefiihrt wird. 
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Bei dieser Art der Aufheizung diirfte in der Heizkammer volliges Energiegleich- 
gewicht herrschen und — wegen der niedrigen Aufheizungstemperaturen und 
geringen Stromungsgeschwindigkeiten — wohl auch in der Diise. — Wo Energie- 
trager mit Temperaturen zwischen etwa 5- 10% und 5- 104 °K ausreichen, kann’ 
ein Arbeitsgas mittels Lichtbogen aufgeheizt werden, also vorwiegend durch 
Elektronenst6Be. Wegen der allmahlichen Aufheizung des Arbeitsgases — meist 
aus dem fliissigen Zustand — herrscht auch bei dieser Methode innerhalb der 
Heizkammer weitgehend Energiegleichgewicht. Wieweit in der Entspannungs- 
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Abb. 2. Enthalpie-Entropie-Diagramm fiir Wasserstoffperoxyd 


diise Relaxationen auftreten kénnen, ist noch nicht bekannt. — Weit entfernt 
vom Energiegleichgewicht diirften dagegen Gasgemische in der Heizkammer bei 
Verwendung von Fusionsreaktoren als Energiequelle sein, wenn die Produkte 
kernchemischer Fusionsreaktionen, wie Neutronen, a-Teilchen, Protonen, 
schnelle Elektronen usw. dem Arbeitsgas unmittelbar zugemischt werden sollen 
und die urspriingliche ,, Temperatur‘‘-Differenz zwischen Arbeitsgas und Energie- 
trager in der GréBenordnung von 10! °K liegen kann. 
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Abb. 3. Enthalpie-Entropie-Diagramm fiir Wasser 


Im Rahmen des also sehr weit gespannten Arbeitsprogramms bringt der vor- 
liegende Bericht die ersten Rechenergebnisse fiir Arbeitsgase, die aus beliebigen 


Wasserstoff-Sauerstoffgemischen bestehen. Zunachst wurden einige thermo- 


dynamische Gemischeigenschaften unter Gleichgewichtsverhaltnissen im Druck- 
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bereich zwischen 10*! und 10-° at und bei Temperaturen bis zu 10000 °K er-' 
mittelt. Bei den Berechnungen der Gleichgewichtskonzentrationen wurden 
folgende 14 mégliche Komponenten der Arbeitsgase beriicksichtigt: H,O,, Og, 
H,0, O,, OH, H,, O, H, O,*, OHt, H,*, Ot, Ht und e~. Als kennzeichnend fiir 
das Mischungsverhaltnis H: O wird die Atombilanz herangezogen, aus der man 
die Wasserstoff-Gemischreiche my = Ny/(Ny + No) ableitet, das heiBt das 
Verhaltnis der Zah] der frei oder in den einzelnen Molekiilen vorhandenen 
Wasserstoffatome oder -Ionen zur Gesamtzahl der so gezahlten Wasserstoff- und 
Sauerstoff-Atome. Wenn im Zusammenhang mit dem Begriff der Gemisch- 
reiche von Wasserstoff (H,), Wasser (H,O), Wasserstoffperoxyd (H,O,) oder 
Sauerstoff (O,) als Arbeitsgas gesprochen wird, so sind damit natiirlich nicht 
die entsprechenden einheitlichen Gase gemeint, sondern Gasmischungen, deren 
Atombilanz jeweils mit der einer dieser Verbindungen iibereinstimmt und die 
nur in bestimmten Zustandsbereichen mit diesen Stoffen identisch sein kénnen. 
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Abb. 4. Enthalpie-Entropie-Diagramm fiir Wasserstoff 


Die Abb. 1 bis 4 zeigen zunachst die Enthalpie-Entropie-Diagramme fiir die 
vier ausgezeichneten Mischungsverhaltnisse H,, H,O, H,O, und Og, also fiir 
m= 1, m= 2/3, m= 1/2 und m= 0. Sie enthalten die Isothermen fiir alle 
ganzzahligen Tausender bis zu 10 000 °K und die Isobaren fiir alle ganzzahligen 
dekadischen Logarithmen des Druckes zwischen 10*1 und 10-* at. Die Dar- 
stellung wurde fiir Sauerstoff, Wasserstoffperoxyd und Wasser im gleichen MaB- 
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stab aufgetragen; bei Wasserstoff muBten die Entropieeinheiten auf der Abszisse 
im MaBstab 1:5 verkleinert werden, die Enthalpieeinheiten auf der Ordinate 
im MaBstab 1: 10, um den ganzen gewahlten Bereich darstellen zu kénnen. Der 
Enthalpie-Nullpunkt wurde fiir alle vier Diagramme einheitlich dadurch definiert, 
daB die molaren Bildungsenthalpien von O,, H,O und e~ bei 0 °K gleich Null 
angenommen wurden. Bei den iibrigen Gaskomponenten sind die in Tab. | an- 
gegebenen Werte fiir die Bildungsenthalpien benutzt worden: 


Tabelle 1 





Verbindung Bildungsenthalpie bei 0 °K, &y | kcal/kmol 





25 567 
500* 

38 303,5 

7 107,0 


* Bei 18 


Aus dieser Liste wird ersichtlich, daB alle Gemischreichen, in denen mole- 
kularer Wasserstoff in gréBerem Prozentsatz auftritt, auch bei bescheidenen 


Temperaturen schon relativ hohe Gemischenthalpien aufweisen. Dies trifft zu 
in steigendem MaBe von my = 2/3 nach my = 1. Die dariiber hinaus allyemein 
mit steigenden my-Werten bei gleichen Drucken und Temperaturen erfolgende 
Zunahme der Enthalpie- und Entropiewerte laBt ein Vergleich der vier Zustands- 
diagramme augenscheinlich werden. Bei 10000 °K und 10-° at steigen die 
Zahlenwerte fiir Gemischenthalpien und -Entropien zum Beispiel in folgender 
Weise an (Tab. 2): 


Tabelle 





Fir T = 10000 °K und p 10-5 at 


Gemischreiche iy Gemischenthalpie in kceal/kp | Gemischentropie in kcal/kp 
bzw. (in Klammern) bzw. (in Kiammern) 
in kcal/kmol in keal/kmol 





29 532 (237 585) 7,86 (63,21) 
56 560 (24) 767) 14,27 (60,99) 
80 564 (242 159) 19,87 (59,96) 
485 528 (245.969) 113,30 (57,40) 


AuBer den Gemischwerten pro Masseneinheit werden in dieser Tabelle jeweils 
die auf ein Kilomol, das heiBt auf gleiche Tezlchenzahl, bezogenen Werte in 
Klammern zusatzlich angegeben. Diese Werte weisen nur einen schwachen Gang 
mit steigendem Wasserstoffgehalt des Arbeitsgemisches auf, woraus hervorgeht, 
daB der EinfluB der molaren spezifischen Warmen auf die thermodynamischen 
Gemischwerte sogar im Gebiet erhéhter Dissoziation und Ionisation gering ist 
gegeniiber dem der mittleren Molekulargewichte. 
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Da bei isentropischen Strémungsvorgangen die Entropie pro Masseneinheit 
und nicht pro Teilchenzahl konstant bleibt, und die gewinnbaren kinetischen 
Energien sich aus den Enthalpiedifferenzen pro Masseneinheit herleiten, wirkt 
AD 
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Abb. 5. Mittlere Molekulargewichte von Wasserstoff-Sauerstoff-Gemischen in Abhangigkeit 
von der Gemischzusammensetzung, bei einem Gesamtdruck von 10-5 at und verschiedenen 
Temperaturen 


sich dieser iiberragende EinfluB des mittleren Molekulargewichtes besonders auf 
die unter Gleichgewichtsverhaltnissen erreichbaren spezifischen Impulse der 
Arbeitsgase aus. Allerdings bleibt der Unterschied zwischen den einzelnen mitt- 
leren Molekulargewichten nicht in allen Zustandsbereichen fiir die verschiedenen 
Gemischreichen gleich groB. Wahrend im klassischen Druck- und Temperatur- 
bereich, also z. B. bei 10 at und 1000 °K, das mittlere Molekulargewicht von 
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Wasser noch 8,94 mal, das von Wasserstoffperoxyd noch 16,87 mal und das 
von Sauerstoff 15,81 mal hdher als das von Wasserstoff ist, hat sich bei 10 000 °K 
und 10-° at dieses Verhaltnis fiir HJO und H,O, schon weitgehend verbessert. 
Ihre mittleren Molekulargewichte sind in diesem Zustand nur noch 5,96 mal, 
bzw. 8,44 mal héher als das entsprechende Gewicht von Wasserstoff. Reiner 
Sauerstoff hingegen hat mit 15,88 sein relatives Molekulargewicht auch hier nicht 
spiirbar gedndert. Diese Zusammenhange werden in Abb. 5 teilweise veranschau- 
licht, in der die mittleren Molekulargewichte iiber der Wasserstoff-Gemisch- 
reiche bei einem Gesamtdruck von 10-° at und verschiedenen Temperaturen auf- 
getragen wurden. Uberall da, wo das Spektrum der im Gleichgewicht auftreten- 
den Gemischkonzentrationen nur ein- oder zweiatomige Partikel enthalt, fallt 
das mittlere Molekulargewicht linear verhaltig dem Anteil von Sauerstoff im 
Gemisch ab, so daB bei Kenntnis der mittleren Molekulargewichte von reinem 
Sauerstoff und von reinem Wasserstoff in einem bestimmten thermodynamischen 
Zustand sich auch das mittlere Molekulargewicht jeder beliebigen Mischung dieser 
beiden Stoffe unter gleichbleibenden Zustandsbedingungen ohneweiteres be- 
stimmen laBt. Diese einfache GesetzmaBigkeit erleidet eine Ausnahme nur in 
den Zustandsbereichen, in denen mehratomige Gemischkomponenten, wie Wasser, 
Wasserstoffperoxyd oder Ozon, unter Gleichgewichtsverhaltnissen in nennens- 
werter Konzentration auftreten. An solchen Stellen erfahrt die Gerade eine ent- 
sprechende Ausbuchtung nach héheren Molekulargewichten zu, wie die beiden 
Isothermen fiir 1000 °K und 2000 °K in Abb. 5 zeigen, bei denen die Abweichungen 
von der punktierten Verbindungsgeraden durch merkbar hohe Konzentrationen 
von H,O im Gasgemisch verursacht werden. 

Nach diesen Erlaéuterungen iiber die Bedeutung der mittleren Molekular- 
gewichte fiir die Hohe der spezifischen Impulse und iiber den zahlenmaBigen Ver- 
lauf dieser mittleren Molekulargewichte werden in Abb. 6 einige Zahlenwerte fiir 
die erreichbaren spezifischen Impulse selbst, wie sie aus den Enthalpie-Entropie- 
Diagrammen fiir isentropische Stromung abgeleitet wurden, in Abhangigkeit von 
der Wasserstoff-Gemischreiche des Arbeitsgases angegeben. Als Extremfille 
wurden zwei Beispiele gewahlt, bei denen das Gas einmal von einem Heizkammer- 
druck von 10*1 at, das andere Mal von 10-‘ at ausgehend, in der Ausstrémdiise 
im Verhaltnis 10: 1 entspannt wird. In beiden Fallen wurden die Isothermen fiir 
alle ganzen Tausender zwischen 10000 und 2000 °K Heizkammertemperatur 
eingezeichnet. Die eindeutige Uberlegenheit der wasserstoffreichen Gemische 
wird in dieser Abbildung nur wieder erneut bestatigt. Dariiber hinaus zeigt die 
Darstellung erstmalig konkrete Zahlen fiir den ganzen Mischungsbereich. Da- 
nach bleiben die spezifischen Impulse des reinen Sauerstoffs bei solchen Heiz- 
kammertemperaturen, die hinsichtlich der bei den ungiinstigen Strahlungseigen- 
schaften von Sauerstoff auftretenden Warmeiibergange an die Behalterwande 
noch zuldssig erscheinen, nur innerhalb der Grenzen, die den gewodhnlichen 
chemischen Fliissigkeitsraketen gesetzt sind. Reiner Sauerstoff scheint daher 
fiir eine allgemeine Anwendung als Arbeitsgas keinen Anreiz zu bieten. — Reiner 
Wasserstoff hingegen laBt bei geringem Heizkammerdruck bereits bei verhiltnis- 
maBig niedrigem Entspannungsgefalle Werte bis zu 2400 Sekunden erwarten; 
bei Heizkammerdrucken, wie sie in Bodennahe sinnvoll sein kénnen, und Tem- 
peraturen von 7000 °K erméglicht er immerhin noch Werte von 1400 Sekunden. 
Wie in einer friiheren Untersuchung gezeigt wurde, sind diese thermodynamischen 
Zustandsbereiche bei Wasserstoff kiihlungstechnisch noch beherrschbar. — Wie 
weit die zwischen diesen beiden Extremen liegenden Impulswerte der verschie- 
denen Wasserstoff-Sauerstof{-Mischungen praktische Bedeutung erlangen kénnen, 
hadngt in erster Linie von den Strahlungseigenschaften dieser Mischungen ab, 
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iiber die noch keine genaueren Berechnungen vorliegen. Es ist zu erwagen, ob 
man in Fallen, wo die Anwendung reinen Wasserstoffs, etwa auf Grund seiner ge- 
ringen Dichte unerwiinscht ist, mit Wasserstoff angereichertes Wasser als 
Arbeitsgas benutzen sollte. Wiederholt werden mu8 an dieser Stelle vielleicht, 
daB alle bisherigen Aussagen nur gelten fiir Aufheizung und Entspannung bei 
tragheitsfreier Gleichgewichtseinstellung sowie homogener Druck- und Tem- 
peraturverteilung in jedem Strémungsquerschnitt der Rakete. 
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Abb. 6. Bei einem Entspannungsverhaltnis von 10:1 in der Feuergasdiise mit Wasser- 
stoff-Sauerstoff-Gemischen erreichbare spezifische Impulse in Abhangigkeit von Druck und 
Temperatur in der Heizkammer 


SchlieBlich sollen im Rahmen der Rechenergebnisse fiir Gleichgewichtsver- 
haltnisse noch die bei den verschiedenen Wasserstoff-Sauerstoff-Gemischen er- 
mittelten Ionisationsgrade besonders erwahnt werden, einmal weil die Ionisation 
bei der spateren Behandlung von Nichtgleichgewichtsverhdltnissen eine maB- 
gebliche Rolle spielt, und zum andern, weil die Ionisation ganz allgemein bei der 
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Aufheizung und Entspannung von Arbeitsgasen wegen der an sie gebundenen 
hoben Energien von entsprechend starkerer Bedeutung ist als die Dissoziation 
in neutrale Molekiilbestandteile. Wo immer sie auftritt, bewirkt sie bereits bei 
geringen Ionisationsgraden eine Verstarkung der Energietransporte und damit 
oft um ein Vielfaches vermehrte Warmeiibergange an die festen Behalterwande. 
Dariiber hinaus bindet sie merkbare Teilbetrage der in das Arbeitsgas hineinge- 
steckten Aufheizungsenthalpie, die nur selten wahrend der Entspannung vdllig 
verzégerungsfrei zuriickgewonnen und fiir den Ausstr6mimpuls nutzbar gemacht 
werden kénnen. Wenn der Ionisationsgrad eines Arbeitsgases hinreichend hoch 
ist, kann Ionisation aber auch vorteilhaft werden, sobald man geniigend Energien 
zur Verfiigung hat, um das iiberwiegend ionisierte heiBe Medium durch magne- 
tische Felder von den festen Behalterwanden fern zu halten. Bei so hoher Auf- 
heizung, daB alle Atome ihre Elektronenhiille véllig verloren haben, was bei 
reinem Wasserstoff schon sehr bald der Fall ist, verschwindet schlieBlich auch 
die fiir den Energietransport an die Wande katastrophale kontinuierliche Strah- 
lung und es bleibt im Zwischenbereich zwischen Rekombinationsstrahlung und 
eigentlicher Kernstrahlung ein strahlungsfreies Gemisch von Atomkernen und 
Elektronen. 
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Abb. 7. lonisationsgrad von beliebigen Wasserstoff-Sauerstoff-Gemischen im Gleichge- 
wichtszustand bei verschiedenen Drucken und Temperaturen 


Wenn man als [onisationsgrad das Verhaltnis der Summe aller geladenen 
Teilchen zur Gesamtzahl aller Teilchen in einem Gas bezeichnet, so nimmt die 
Ionisation in einem Wasserstoff-Sauerstoff-Gemisch im Gleichgewichtszustand 
ganz schwach mit steigendem Wasserstoffgehalt zu. Der Unterschied bleibt 
indes unterhalb der Zeichengenauigkeit und betragt zwischen reinem Wasser- 
stoff und reinem Sauerstoff selbst im ungiinstigsten Zustandsbereich, namlich 
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in der Gegend des steilsten Gradienten der Dissoziation bei 30 bzw. 70°, weniger 
als 3°, des absoluten Betrages von «. Dies hat seinen Grund darin, daB die 
Ionisierungsenergien der in den betrachteten Gemischen iiberwiegend vorkommen- 
den Ionen H*, O* und OH* nur unwesentlich voneinander verschieden sind, wie 
man mit Hilfe von Tab. 1 leicht nachpriifen kann. Abb. 7, in der der Ionisations- 
grad fiir verschiedene Gasdrucke iiber der Gleichgewichtstemperatur dargestellt 
wurde, gilt daher fiir alle betrachteten Wasserstoff-Sauerstoff-Gemische. Man 
ersieht aus dieser Abbildung, daB bei 10~ at und 10 000 °K in allen untersuchten 
Arbeitsgasen praktisch alle Teilchen ihre ersten Valenzelektronen abgespalten 
haben. Im Falle reinen Wasserstoffes bedeutet dies vollstandige lonisierung. — 
Bei allen untersuchten Arbeitsgasen und Drucken beginnt Ionisation sich tiber- 
haupt erst zwischen 4000 und 5000 °K in der sechsten Stelle hinter dem 
Komma von a bemerkbar zu machen. 


III. Das Verhalten von Wasserstoff-Sauerstoff-Gemischen bei Beschu8 mit 
Elementarteilchen 


Als entgegengesetzten Grenzfall zur Aufheizung und Expansion eines Arbeits- 
gases bei volliger und verzégerungsfreier Gleichgewichtseinstellung sollen die 
Verhaltnisse bei Fehlen fast jeglicher Gleichgewichtsanpassung noch kurz be- 
leuchtet werden, — wie sie beim Aufheizen von Arbeitsmedien durch unmittel- 
baren BeschuB mit energiereichen Elementarteilchen auftreten kénnen. In Tab. 3 
sind zunachst einige als Energietrager verwendbare Teilchen, ihre Bezeichnungen, 
Symbole und Molekulargewichte nebst den héchsten Energien, auf die man sie 
bisher beschleunigen konnte, zusammengestellt. Mit Ausnahme des Neutrons 
weisen alle diese Energietrager elektrische Ladungen auf und sind daher durch 
elektrische oder magnetische Felder beeinfluBbar. Photonen als Energietrager 
blieben zunachst unberiicksichtigt. 


Tabelle 3 





Teilchen Symbol Molekulargewicht [kcal/kmol| Maximalenergie in MeV 





Elektron 0.00054, 330 


Positron 0.00054, 5 
Neutron 1.00898 200 


Proton = iH 1.00759 380 


Deuteron *H 2.01419 200 


Triton = tH 3.02556 


a-Teilchen = 5He 4.00276 400 


Beim Eindringen derartiger korpuskularer Strahlen in gasférmige Medien 
sind bekanntlich dreierlei Wechselwirkungen méglich, und zwar entweder durch 
elastische St6Be oder durch plastische StéBe mit teilweiser, bzw. solche mit 
volliger Aufzehrung der Energie des stoBenden Teilchens. Elastische StéBe be- 
wirken Streuung und wirken daher in Richtung einer statistischen Verteilung, 
also einer Gleichgewichtseinstellung der Translationsgeschwindigkeiten von 
stoBenden und gestoBenen Teilchen. Sie haben eine unmittelbare Temperatur- 
steigerung des Arbeitsgases zur Folge. Im Zusammenhang mit der Arbeitsgas- 
aufheizung fiir ein Triebwerk interessieren von den durch plastische St6Be ver- 
ursachbaren Wechselwirkungen nur solche, die nicht den Atomkern, sondern nur 
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die Elektronenhiille betreffen, also Elektronenanregung, Dissoziation, Ionisation, 
Umladung und allenfalls Zerstrahlung. Wenn man Kernanregung und Kern- 
reaktionen im Arbeitsgas vollig ausschlieBen will, werden nur geladene Energie- 
trager mit StoBenergien unterhalb von 10° eV zugelassen. 

Von den méglichen Wechselwirkungen der Energietrager mit der Elektronen- 
hiille der Arbeitsgasatome interessieren insbesondere die Ionisationen, da sie 
hohe Energien binden und ihre Riickbildung und Anpassung an eine endgiiltige 
Gleichgewichtstemperatur im Vergleich zu Elektronenanregungen und Dissozia- 
tionen die weitaus langsten Einstellzeiten erfordern. Wenn ihr Prozentsatz 
gegeniiber den elastischen Streuprozessen sehr hoch ist, kénnen sie daher bei 
Plasmaraketen zu so starken Energieverlusten fiihren, daB die rein thermische 
Strémung und Beschleunigung in einer Entspannungsdiise unzweckmaBig werden 
und eine zusatzliche Feldbeschleunigung der unvermeidlichen Ladungstrager er- 
wagenswert wird. Als MaB fiir die Hohe der Ionisation durch PartikelbeschuB 
kann man den Jontsationswirkungsquerschnitt betrachten, der die Zahl der pro 
Volumeinheit stattfindenden Ionisationen im Verhdltnis zur Zahl der pro Flachen- 
einheit auftreffenden Ionisatoren angibt, oder aber auch die Gesamtionisation, die 
die Zahl der unmittelbar und mittelbar erzeugten Ionen pro cm Weglange des 
Ionisators bezeichnet. Langsame Ionen sind wesentlich schlechtere Ionisatoren 
als Elektronen gleicher kinetischer Energie. Schnelle Ionen ionisieren dagegen 
starker als Elektronen gleicher Geschwindigkeit. Bei Vernachlassigung von 
Fallen stufenweiser Ionisation kann man allgemein aussagen, daB [onisation 

ae 
nur bei solchen St6Ben auftritt, deren relative StoBenergie —— — < = 

E+ Ms, - 
gr6Ber oder gleich der l[onisierungsenergie ¢;,, ist. Bei Aufheizung eines 
Arbeitsgases durch Energietrager mit homogenen Massen und Geschwindig- 
keiten kann dann Ionisierung weitgehend vermieden werden, wenn man 
den fiir die Masseneinheit des Arbeitsgases erwiinschten Energiebetrag 
Ah =ng-e durch Beschu8 mit gerade sovielen Energietragern zufiihrt, daB 
die Energie des Einzelteilchens ¢ = Ah/ng noch unterhalb des Betrages bleibt, 
R i — eae 

fiir den i Mo (VE ss. = €io, Wird. Wenn man ferner alle médglichen 

me + mM, 2 
weiteren Energieverluste, wie sie durch Dissoziation, Strahlung usw. hervorge- 
rufen werden k6énnen, zundchst als vernachlassigbar ansieht, so erfolgt Aus- 
tausch kinetischer Energien zwischen Arbeitsgas- und Energietragerpartikeln 
um so rascher, je ahnlicher einander die Massen beider Partikel sind. Fiir den Fall 
me = ma erfolgt bereits nach dem ersten StoB zwischen zwei verschieden- 
artigen Partikeln vélliger Geschwindigkeitsaustausch, v4* = vg und vg* = v4. 
Diese und weitere Aussagen allgemeineren Charakters lassén sich unmittelbar 
aus den klassischen Gleichungen fiir die Geschwindigkeiten von Arbeitsgas- 
und Energietragerpartikel nach erfolgtem ZusammenstoB, 


ME + M4 ME + Ma, Me + Mm, 2 


Mava+MEVE | ME (UE — V4) | _ Mem, (UE — Vv 
= - —_____—- + — om ea 


« _ MaAva+MeVE — M4 (VE — Va) 
ve* = —— — —__—__— |/ 1 — Ae 

ME + Ma ME + M4 ME + M4 
ableiten, in denen m die Partikelmassen, v bzw. v* deren Geschwindigkeiten 
vor und nach dem StoB, sowie schlieBlich Ae die Energieverluste durch thermo- 
chemische Prozesse beim StoB bedeuten. 
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Nach den [onisationsverlusten interessieren an zweiter Stelle die Verluste 
durch Strahlung, also der Bruchteil, der durch StoB bewirkten Elektronen- 
anregungen, deren charakteristische Emission nicht tmnerhalb des Arbeitsgas- 
volumens wieder absorbiert wird und die daher unter Umstanden zu unertraglich 
hohen Warmeiibergangen an etwaige Behalterwande fiihren kann. Ihr MaB ist 
die spezifische Ausstrahlung, die proportional dem mittleren optischen Wirkungs- 
querschnitt, der Gasdichte und der Dicke der strahlenden Arbeitsgasschicht ist. 

AuBer der Form, in welcher die Energietrager dem Arbeitsgas ihre Energie 
unmittelbar und bevorzugt iibertragen, ware es wichtig zu wissen, wie weit sie 
ihren Energieiiberschu8 iiberhaupt wahrend ihres Aufenthaltes tmnerhalb des 
Arbeitsgasvolumens abgeben, bzw. wie hoch der Prozentsatz von Energietragern, 
die den Heizraum vorzeitig in ungeordneter Richtung verlassen, und die von 
ihnen weggefiihrte Restenergie sind. Einen ersten Anhalt hierfiir gibt die Reich- 
weite der stoBenden Teilchen in Abhangigkeit von ihrer kinetischen Energie und 
von der chemischen Zusammensetzung und Dichte des Arbeitsgases. 

SchlieBlich interessieren noch die relativen Molekulargewichte und Teilchen- 
zahlen der Energietrager gegeniiber dem Arbeitsgas und die durch ihre Zu- 
mischung verursachten Anderungen des mittleren Molekulargewichtes der aus- 
strémenden Feuergasmischung, da die Hohe des mittleren Molekulargewichtes 
dieser Str6mung ja wesentlich auf die erreichbaren spezifischen Impulse einwirkt. 

Im Hinblick auf einen Vergleich verschiedener Kombinationen von Arbeits- 
medien und Energietragern ware daher eine systematische zahlenmaBige Zu- 
sammenstellung aller Daten iiber Wirkungsquerschnitte, Gesamtionisation, 
spezifische Ausstrahlung, Reichweite und iiber die erforderlichen Massenver- 
haltnisse der interessierenden Kombinationen bei verschiedenen Arbeitsgas- 
drucken, GeschoBenergien und Mischungsenthalpien notwendig. Leider sind 
experimentelle Daten iiber diese Gré8en bisher nur sehr unvollstandig und in- 
homogen in der Literatur vorhanden. Formeln zu ihrer theoretischen Berechnung 
wurden bevorzugt nur fiir die Bereiche hoher Korpuskularstrahlenergien oberhalb 
von | MeV, die fiir den Reaktorbau interessant sind, entwickelt. 

LaBt man die Hohe der Ionisierungsspannung (fiir Ionisation ohne gleich- 
zeitige Dissoziation) als rohes MaB fiir den Prozentsatz der bei gleichartigem 
KorpuskularbeschuB ionisierten Arbeitsgasteilchen gelten, so steigt dieser Prozent- 
satz in der Reihenfolge H, (15,8 eV), O (13,6 eV), H (13,6 eV), OH (13,5 eV), 
H,O (13,9 eV), O, (12,5 eV) an. Da jedoch die gréBeren Ionenzahlen mit ent- 
sprechend kleineren Ionisierungsenergien multipliziert werden miissen, um den 
gesamten an [onisation verlorenen Energiebetrag zu ermitteln, diirfte der Unter- 
schied zwischen den einzelnen Arbeitsmedien zum mindesten verringert werden. 
Messungen von O. KLEMPERER iiber die Reichweite von 7,56 keV-Elektronen in 
H, und O, bei 0 °C und 760 mm Hg bestatigen allerdings die oben vermutete 
Reihenfolge. Sie ergeben fiir H, 0,36 cm und fiir O, 0,10 cm; im letzteren Falle 
also wesentlich rascheren Energieverzehr. 

In einer friiheren Arbeit des Verfassers wurde bereits einmal versucht, unter 
stark vereinfachenden Annahmen eine Abschatzung iiber die Hohe des Massen- 
mischungsverhdltnisses K = ng mge/n4 m4 zu treffen, das heiBt iiber die Gesamt- 
masse ¢ mg der Energietrager mit einer mittleren Energie hg, die notwendig ist, 
um die Masseneinheit eines Arbeitsgases um den Betrag 4h aufzuheizen. Diese 
Abschatzung wurde fiir alle méglichen Kombinationen von Wasserstoff und 
Wasser als Arbeitsgas und von Elektronen und «-Teilchen als Energietrager, so- 
wohl fiir Korpuskularstrahlung mit homogener Geschwindigkeit, als auch mit 
MAXWELLscher Geschwindigkeitsverteilung ausgefiihrt und daraus weiterhin das 
fiir eine bestimmte Brennkammeraufheizung notwendige Zahlenverhaltnis np/n4 
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von Energietrager- und Arbeitspartikel abgeleitet. Ferner wurde daraus das Ver- 
haltnis M;/M, der mittleren Molekulargewichte des Feuergases vor und nach der 
Zumischung von Energietragern zum Arbeitsgas berechnet und schlieBlich das 
Verhaltnis e7/4o4 der pro Masseneinheit Feuergasmischung fiir die primare 
Ionisierung aufgewendeten Energie zu der fiir die Aufheizung der Masseneinheit 
Arbeitsgas verbleibenden Restenthalpie. 

Von den zahlenmaBigen Ergebnissen dieser Abschatzung soll im Rahmen 
dieser zusammenfassenden Darstellung nur folgendes Beispiel zur Veranschau- 
lichung erwahnt werden: 

Die durch primdre Ionisation gebundene Energie steigt — bei BeschuB mit 
a-Teilchen von 125 000 °K — vom Betrag 12,5°, auf 20°, an, wenn Wasser an- 
stelle von Wasserstoff auf 10000 °K aufgeheizt werden soll und sich in der 
Heizkammer alle Freiheitsgrade mit Ausnahme der iiberbesetzten Ionisation 
untereinander ins Gleichgewicht einstellen kénnen; bei Beschu8 mit thermischen 
Elektronen unter sonst gleichen Umstanden steigt der Lonisationsverlust von 
59% auf 68° der fiir die Aufheizung verbleibenden Restenthalpie an. Die 
Energieverluste durch Ionisation sind also bei Wasserstoff am _ geringsten 
und hangen weitaus starker von der Art der Energietrager als von der 
Art des Arbeitsgases ab. Elektronen kénnen zwar das mittlere Molekular- 
gewicht der ausstr6menden Feuergase bis zu 50°, senken, verursachen aber 
bei thermischer Geschwindigkeitsverteilung weit héhere Ionisationsverluste 
als Ionen. Wo keine zu starke Aufheizung des Arbeitsgases gefordert wird, 
eignen sich darum vornehmlich homogene Elektronenstrahlen zum BeschuB, 
deren Energie unter dem zur Ionisierung erforderlichen Betrag bleibt; da sie das 
Gas bei naherungsweiser Aufrechterhaltung allgemeinen Gleichgewichtes auf- 
heizen diirften unter gleichzeitiger Herabsetzung des mittleren Molekulargewichtes, 
— vorausgesetzt, daB die Bildung negativer Ionen verhindert werden kann. Als 
Arbeitsgas eignet sich in diesem Zusammenhang wegen seiner hohen spezifischen 
Impulse und seiner giinstigen Transporteigenschaften Wasserstoff weitaus am 
besten; Sauerstoff wahrscheinlich am wenigsten. 

In Fallen, wo die in der Heizkammer erwiinschten Feuergasenthalpien so 
hoch sind, daB sich tibermaBige Ionisierung nicht mehr verhindern laBt, kénnte 
man zunachst daran denken, die gebildeten Ionen durch elektrische Felder aus 
dem Arbeitsgas herauszuziehen, zu beschleunigen, und mit den beschleunigten 
Ionen das Arbeitsgas zwecks weiterer Aufheizung erneut zu beschieBen. Da, 
wo ein derartiger Kreislauf bei naherer Priifung aus technischen Griinden un- 
zweckmabBig erscheint, sollte man das Prinzip der thermischen Plasmarakete am 
besten verlassen und zur eigentlichen Ionenrakete iibergehen. 
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Scientific Problems in Cislunar Space and their Exploration 
with Rocket Vehicles! 


By 
S. F. Singer? 
(With 3 Figures) 


(Received July 12, 1958) 


Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Scientific Problems in Cislunar Space and their Exploration with Rocket Vehicles. 
The paper discusses scientific measurements which can be carried out in the “‘cislunar”’ 
region between the earth and the moon. Stress is placed on such problems as the 
space distribution and intensity of cosmic rays, auroral particles, and other corpuscular 
radiations some of which might be responsible for the magnetic storm producing ring 
current. The moon’s magnetic field is discussed, as well as measurements of the 
Junar atmosphere and lunar tidal bulge. 


Wissenschaftliche Probleme im cislunaren Raum und ihre Erforsehung mit Ra- 
ketenfahrzeugen. Die vorliegende Arbeit erdértert wissenschaftliche Messungen, die 
in der ,,cislunaren‘‘ Region zwischen Erde und Mond ausgefiihrt werden kénnen. Das 
Hauptgewicht wird auf solche Probleme wie raumliche Verteilung und Intensitat der 
kosmischen Strahlung, der die Aurora-Erscheinungen verursachenden Teilchen und 
anderer korpuskularer Strahlungen gelegt, von denen gewisse fiir den Ringstrom ver- 
antwortlich sein kénnen, der die magnetischen Stiirme hervorruft. Das magnetische 
Feld des Mondes wird erértert, desgleichen Messungen der Mondatmosphare und des 
Gezeitenwulstes des Mondes. 


Problémes scientifiques de l’espace cislunaire: leur exploration a l’aide de fusées. 
L’article discute les mesures scientifiques qui peuvent étre faites dans la région 
cislunaire entre la terre et la lune. L’accent est placé sur des problémes tels que la 
détermination de l’intensité et de la répartition des rayons cosmiques, des particules 
aurorales et autres rayonnements corpusculaires qui pourraient étre responsables 
des courants annulaires provoquant les orages magnétiques. Le champ magnétique 
lunaire est mis en discussion ainsi que 1]’évaluation de l’atmosphére lunaire et du 
gonflement de la marée lunaire. 


Earth’s Outer Atmosphere 


In the earth-moon domain which covers a distance of 240,000 miles (or 
60 earth radii), the major forces controlling the environment are the earth’s 
gravitational and magnetic fields. The gravitational field falls off as the inverse 
square of the distance while the magnetic field falls off much more rapidly, as the 


1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netherlands, August 25—30, 1958. 

* Professor of Physics, Physics Department, University of Maryland, College 
Park, Maryland, U.S.A. 
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inverse cube, and in addition is affected by the motions of ionized gas at various 
distances from the earth. The “‘cislunar’’ region is not a vacuum. In fact, the 
propagation of the so-called “‘radio whistlers’” shows that appreciable concentra- 
tions (~ 600/cc) of electrons, and therefore of positive ions, may exist as far out 
as 10 earth radii. From measurements of the zodiacal light it seems plausible 
that electron densities possibly as high as 100—1,000 per cm® exist in the 
solar system near the orbit of the earth. 

The interplanetary gas must to a large extent be due to the solar corona 
which can be thought of as extending far beyond the earth’s orbit. In this sense 
the earth itself is within the solar corona. The interplanetary gas is almost 
completely ionized by the ultra-violet radiation from the sun’s corona. 

However, the earth itself supplies much of the gas in its immediate vicinity. 
Up to about 1,000 km we deal mainly with nitrogen and oxygen atoms which 
leave with high velocities at the base of the exosphere (taken at 400 km) and 
travel up to great heights before returning and repeating the cycle. The lightest 
constituent of the earth’s atmosphere, hydrogen atoms, can easily escape. The 
rate of escape of hydrogen atoms depends not only on the temperature of the 
base of the exosphere, but also on the rate of supply of hydrogen from the lower 
layers of the atmosphere and eventually from the oceans. The hydrogen is 
produced in the photolysis of water vapor which has been carried up to high 
altitudes. Photolysis is produced by solar ultra-violet radiation. We have 
evidence for the existence of OH radicals from infra-red spectroscopic meas- 
urements and can, therefore, derive the approximate rate of production hence the 
rate of escape of hydrogen atoms. This turns out to be in the neighborhood of 
108 atoms per cm? per second. Most of the hydrogen atoms describe elliptic 
orbits and return again to the base of the exosphere without being ionized but 
those atoms which achieve velocities greater than escape and penetrate out into 
the interplanetary space quickly become ionized. We must picture the earth 
therefore as being surrounded by a neutral hydrogen atmosphere extending out 
to some 20—40 earth radii with a slight admixture of ions (protons) as well as 
electrons, the fraction of ionization becoming greater and greater the further we 
get from the earth. This neutral hydrogen cloud does not interact with the 
interplanetary gas because of the long mean free path. Its interaction so to speak 
is merely with the earth’s atmosphere itself by way of the base of the exosphere. 

Many important magnetohydrodynamic phenomena which occur near the 
earth such as magnetic storms, aurorae, etc. are controlled by the electrical 
conductivity of the earth’s outer atmosphere and therefore by the density and 
state of ionization of the gas!. Hence, the measurement of these quantities 
constitutes one of the most important tasks for extreme altitude vehicles, i.e. for 
vehicles going out to many earth radii and as far as the moon. The motion of 
the gas also controls the exact fall-off of the earth’s magnetic field. Therefore, 
the measurement of the magnetic field with altitude is another important 
requirement (see below). 


Gravitational Field Effects of Earth and Moon 


The gravitational field and its variation between the earth and the moon can 
best be measured by the trajectory of the lunar vehicle itself, i.e. by determining 
its position as a function of time or by determining its velocity as a function of 
time. Position can best be determined by photographing a flashing light against 


1 A calculation of conductivity using most probable values of air density and 
ionization will appear in J. Geophysic. Res. 
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the star background or better still by attaching a large reflector, such as an 
illuminized balloon, to the vehicle and photographing it against the star back- 
ground, possibly with an interrupted shutter technique. The measurements must 
be made very precisely in the vicinity of the moon itself. The lunar mass is 
known only to an accuracy of 0.1% [1] and it is hoped that observation of a 
lunar vehicle could add to a better knowledge of the lunar mass. 

As soon as we attempt to measure velocities very precisely we encounter 
relativistic effects. For example, if we measure the DopPLER shift of the vehicle’s 
transmitter we must take into account the additional frequency shifts due to the 
special and general theory of relativity. Of course, it is of fundamental interest to 
check these effects of the theory of relativity. We will, therefore, discuss the 
frequency shifts in some detail. 

The motion of the vehicle with respect to the observer gives rise not only 
to the radial DopPLeER shift which varies as the first power of the radial velocity 
but also to a second-order (relativistic) DOPPLER shift which invariably leads to a 
time dilation independent of the direction of the relative velocity vector. In the 
case of a transmitter therefore the frequency would be shifted to a lower value. 
In the case of a clock its rate would be slowed down. This effect, which can be 
derived from the special theory of relativity, gives a shift of approximately 
3 v?/c?, where v is the vehicle velocity, and c the velocity of light. 

But an additional shift also enters in which is due to the change of gravita- 
tional potential. As the vehicle leaves the vicinity of the earth, its clock will 
speed up or the frequency of its transmitter will shift to a higher value; a spectral 
line would be shifted towards the violet. This “gravitational” shift can be 
calculated from the general theory of relativity and needs to be verified exper- 
imentally. 

This experiment has been suggested previously [2] for a circular orbit satellite 
but can better be done in a satellite having an orbit of very high eccentricity 
going out as far as the moon. The readings of the satellite clock can be compared 
with the earth clock every time the satellite returns to the earth’s vicinity. 
Since the relativistic effects accumulate proportional to time ¢ while the clock 
errors are random (and therefore grow only as #/*), a valid measurement should 
become possible after only a few days of operation. 

Both relativistic effects are of the order of one part in 10® assuming a starting 
velocity of the order of 11 km a second, the escape velocity from the earth. The 
exact expression for the time shift relative to an earth clock is given as follows: 


where G is the gravitational constant, M the mass of the earth, c the velocity 
of light, 7 the distance from the earth’s center, a the semimajor axis of the elliptic 
orbit of the vehicle, and R, the radius of the earth. As can be seen by inspec- 
tion, 6 becomes zero when 7 = 2 R,, i.e. at an altitude of one earth radius or 
4,000 miles (for near-parabolic orbits). 

In order to obtain the total shift 4 of a clock, for example over one orbit, 
the expression must be integrated around the particular orbit: 


ORBIT 


For a vehicle which travels out near to the moon, then returns to the earth, 
making the trip in about 9 days, the total shift will be somewhat less than 10-3 sec 
with the vehicle clock beating faster on the whole than the earthbound clock. 
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Such an experiment is of great value for verifying the EINSTEIN theory of 
relativity, in particular the general theory relating to gravitation. Such an 
experiment would incidentally also settle the so-called twin paradox which 
concerns itself with the question of whether two identical twins would age dif- 
ferently if one went on a trip into space at high speed while the other stayed on 
the earth. 

From a technical point of view this kind of experiment can be done in a 
vehicle capable of carrying a payload of less than 100 lbs. The equipment required 
involves an atomic frequency standard, such as a cesium clock or perhaps an 
ammonia ‘‘Maser’’. It is expected that such a frequency standard can develop 
an accuracy of | part in 1011 which is more than sufficient to make the experiment 
possible. 


Magnetic Field Measurements in Space 


To explore magnetic fields in the vicinity of the earth, and between the earth 
and the moon, one can of course use a magnetometer. However, the conventional 
type of fluxgate magnetometer, as well as the proton precession magnetometer 
soon lose their sensitivity as the field becomes weaker than about 10 milligauss. 
A rotating coil magnetometer can measure weaker fields but its output depends 
on the orientation of the spin axis with respect to the field. 


Cosmie Ray Studies! 


Another method for measurement of magnetic fields uses cosmic rays, or in 
general, charged particles since their trajectories are affected by magnetic fields. 
It is well known that the momentum # = 300 H oZ where p is measured in 
electron volts (ev), H in gauss, 9 in cm, and Z is the charge in terms of that of 
the electron. From this expression we can derive that at the earth’s equator, 
where H is 0.3 gauss and the earth’s radius about 6.4 « 10% cm, cosmic ray 
protons up to a momentum of 6 x 10! ev can be affected by the magnetic field 
and prevented from arriving in certain directions. In the vertical direction at 
the equator the cut-off momentum is 1.5 x 10!®ev; this means that protons 
having a smaller momentum are turned away by the magnetic field while those 
having a larger momentum can be detected at the top of the atmosphere. As 
we ascend vertically, the magnetic field becomes weaker falling off as H(r) = M/r? 
where Mis the earth’s dipole moment and + is distance from the earth’s center. 
The earth’s dipole moment was 8.16 x 10*° gauss-cm® in 1922 and has been 
decreasing slowly to a value of 8.06 «x 10” in 1945. 

Because of the rapid decrease in the magnetic field with altitude the cosmic 
ray flux will increase with altitude since the lower energy particles which were 
turned away earlier will now be able to enter. As we rise higher and higher, 
particles of lower energy will be detected by the cosmic ray detector. In addition 
the solid angle subtended by the earth, the so-called earth’s shadow, decreases 
which also leads to a rise in intensity. The flux detected by the cosmic ray 
counter will rise until one of two things happens. Either the counter becomes 
insensitive to very low energy particles because they can no longer penetrate 
the counter wall, or lower particles may be entirely absent from the cosmic 





1 This section is essentially a description of the cosmic ray studies undertaken in 
connection with the Air Force Far Side project for scientific explorations at extreme 
altitudes 
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radiation in which case the intensity will level off. Fig. 1 shows both possibilities: 
the solid line shows a leveling off corresponding to a low energy cut-off at a 
momentum of 1.5 « 10% ev, while the dashed line shows a further increase in 
intensity with altitude assuming that lower energy particles are present. 
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Fig. 1. Omnidirectional cosmic primary ray intensity at the geomagnetic equator at extreme 
altitudes. The increase is due mainly to the decreased magnetic screening. The presence or 
absence of a low energy cut-off can be established independent of uncertain quadrupole, 
shadow cone and albedo effects which make the interpretation of high latitude measurements 
difficult (3). Note that this graph shows only the primary radiation; the ‘“‘radiation belt’ 
is superimposed and is many thousand times greater (its maximum is at 1—2 earth radii) 


It is an open question at present what the free space intensity of cosmic rays 
really is. We know very little about the lower energy part of the cosmic radiation. 
It appears from measurements made at high latitudes that the low energy cut-off 
does exist during periods of high solar activity but that the lower energy particles 
return when the sun becomes quiet (for example in 1954). It appears that solar 
activity somehow removes the lower energy particles from the solar system. 
On the other hand certain types of solar activity connected with solar flares 
produce cosmic rays, and particularly in the lower energy component. This may 
give rise to intensity increases of a 100 or even 1,000 fold lasting a few hours 
which could have important space medical consequences [3]. 

It is felt by some cosmic ray scientists that the absence of lower energy 
particles is a local phenomenon and does not apply to the solar system as a whole. 
Until measurements of cosmic ray intensity in free space are made, this question, 
too, must be considered as controversial. 

The cosmic ray intensity occasionally decreases suddenly by about 10% or 
more and stays low for several days. According to one theory, this decrease is 
produced by a magnetic “‘screen’”’ which is set up at a distance of about 2 or 3 
earth radii [4.. It consists of hot hydrogen gas from the sun containing an 
extremely turbulent magnetic field which makes it difficult for cosmic rays to 
penetrate. This theory is not universally accepted. For example, others consider 
a screening mechanism where a tongue of magnetic field shoots out from the sun 
during an eruption, envelops the earth and keeps cosmic rays away from the 
earth for a period of several days thus causing the decrease. On the other hand the 
writer has developed a theory in which cosmic rays are not screened but actually 
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decelerated throughout a good portion of the solar system so that the decrease is 
really observed as far out as the moon [3]. Obviously this controversy can be 
settled by flying a cosmic ray counter to distances of the order of 10 earth radii 
or more (preferably to the moon) during one of these sharp cosmic ray decreases. 
Since the decreases often occur during magnetic storms, a resolution of their 
origin would also illuminate the origin of magnetic storms. 


Ring Current 


According to views put forth by the writer, the main phase of magnetic 
storms during which the sealevel magnetic field decreases for one or two days is 
due to an equatorial current ring of several million amperes which is centered at 
a distance of about seven earth radii (see Fig. 2). The writer has discussed in 
detail how such a current ring is set up, why it is stable and how it again 
disappears [5]. This theory is not universally accepted. For example, PARKER 
and also GoLp favor a model in which the ring current flows in the earth’s 
ionosphere at an altitude of only 100 miles while other authors (CHAPMAN and 
FERRARO, as well as ALFVEN) favor the current ring but give a different 
Vol. mechanism for setting it up. It is important to establish experimentally whether 
‘. 5 these large currents flow at 5 to 10 earth radii distance during magnetic storms. 
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Fig. 2. The calculated distribution of the main phase ring current in the vicinity of the earth, 
The dotted lines connect points of equal current density. The region between the lines as 
well as the central region enclose a total current of 1,000,000 amps. The calculations were 
made for a particle density in the equatorial plane of 1 per cc. The current shown is about 
twice as much as is needed to account for a very strong magnetic storm [5 















The writer has also suggested that the earth’s magnetic field is completely 
screened at about 15 earth radii by the ionized gas which is normally present 
in this region. Shielding currents are supposed to be set up in the gas so that the 
earth’s field does not penetrate further than about 15 earth radii. 
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In order to check all these theoretical suggestions, it is necessary to measure 
the field directly. 


Lunar Magnetic Field 


The cosmic ray method discussed above is well suited for determining whether 
the moon has a magnetic field. The same method could also be used for other 
planets. If the moon has a strong magnetic field, then in approaching its surface 
we should experience the same curve as shown in Fig. 1 but in the reverse direc- 
tion. The calculations have been developed in some detail and the expected 
cosmic ray variation as a function of altitude has been calculated for different 
values of the lunar magnetic dipole moment. Some typical results are given here. 
If the moon has a surface field of 1.1 gauss (corresponding to a magnetic moment 
of 5.8 x 1074 gauss-cm3), then the cosmic ray intensity would drop off to the 
same value as observed at the top of the earth’s atmosphere (at 50 miles) at the 
equator. In other words, we would trace out completely the curve shown in 
Fig. 1. If the moon had a surface field of 0.1 gauss, then we would observe the 
curve down to the low energy cut-off point. In other words if there are no low 
momentum (< 1.5 Bev) particles in the interplanetary space we could not 
measure the moon’s field to a value less than 0.1 gauss. Assuming however that 
lower energy particles do exist, and that our detectors are sensitive down to 
particle energy of 50 kev (corresponding to a momentum for protons of 10 Mev), 
then we can measure a lunar surface field of slightly less than 1 milligauss, 
corresponding to a magnetic moment of 3.9 x 10?! gauss-cm?. 

In any case, however, we should be able to see the shadow effect of the moon 
on the cosmic radiation. Even if the moon has no magnetic field the cosmic ray 
intensity should drop to one-half because the moon will eventually cover one- 
half of the solid angle. (It is assumed here that omni directional detectors are 
being used and that they can discriminate primary cosmic rays from secondary 
“albedo” radiation.) 


Radioactivity of the Moon 


In addition to cosmic rays one can also measure the radioactivity of the moon’s 
surface. In order to avoid confusion with cosmic rays one would use specially 
designed detectors which discriminate between cosmic rays and nuclear gamma 
rays. In this way it should be possible to obtain good values for the surface 
radioactivity of the moon. A comparison with corresponding values for the earth 
is of scientific importance because it tells us a great deal about the probable 
make-up of the lunar crust. 


Distribution of Auroral Particles 


Closely tied to the ring current theory of magnetic storms is a new theory 
which attempts to explain the origin of the aurora [6]. In this theory an accelera- 
tion process is developed which steps up the energy of solar protons from about 
20 Kev up to about 1 Mev. According to this theory the solar protons are trapped 
in the earth’s magnetic field for long periods of time so that the process can act 
on them!. It would be important to detect these auroral protons and verify their 
concentration as calculated from the theory, verify their spatial distribution, 


1 The recent findings of the Explorer Satellite referring to a high altitude radiation 
belt have been explained in terms of trapped cosmic ray albedo [9]. At high latitudes 
the auroral radiation is superimposed on the radiation belt. 
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and their energy spectrum. In addition the time of occurrence of the protons 
should be correlated with the occurrence of aurora in the earth’s upper atmosphere. 
The detection of soft auroral protons requires specially designed counters. 


| 














Fig. 3. Schematic indication of the reflection and trapping of auroral particles by the earth’s 

magnetic field. A particle starting with small pitch angle (dotted line) is seen to enter the 

earth’s atmosphere [5]. The trapped protons which constitute the ‘‘radiation belt’’ describe 
similar trajectories but of much larger dimension because of their higher energies [9] 


Lunar Ionosphere 


According to calculations in progress the moon should have an electron 
ionosphere due to photoelectrons ejected by solar ultra-violet radiation. The 
electron density in the vicinity of the moon may be as high as 10! cc}, sufficient 
to interfere with telemetering and with other radio communications. In order to 
verify the theoretical predictions it will be of the greatest importance to carry 
out the following experiment. We equip the lunar vehicle with several transmitters 
ranging from about 20 mc up to 400 mc and track the signals at all frequencies. 
According to the lunar ionosphere model the lowest frequency signal should fade 
out first when the vehicle penetrates into the region of high electron density. 
Then the intermediate frequency transmitter may fade out but not the highest 
frequency transmitter. From the times of fade out and knowing the velocity 
of the vehicle we should be able to reconstruct the density of electrons as a 
function of altitude above the lunar surface. 


Lunar Atmosphere 


On the basis of rather shaky evidence from occultation of radio stars a con- 
centration near the surface of 104 atoms/cc is suggested. Light scattering 
observations give an upper limit of about 10-13 atm. In any case, any permanent 
lunar atmosphere must consist of heavy noble gases such as krypton or xenon. 
Lighter gases would escape after a very short time because of the low gravitational 
potential on the moon’s surface. 
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The density of the atmosphere could possibly be measured with a close orbit 
lunar satellite. Similar to an earth satellite it would lose energy by collisions 
with the gas and the orbit would shrink. 

We can get a close estimate of lifetime by calculating the time taken for the 
orbit to shrink by one scale height H. 


where & is BOLTZMANN’s constant, 7 the surface temperature (taken as 135° C), 
g the surface gravity (167 cm/sec”) and M the average of atomic weight (between 
Kr and Xe). Then the number of orbits N = 4m g H — (energy loss per orbit). 
Here we assume that the altitude is quite small compared to the lunar radius Ry. 
The energy loss per orbit = 22 Ry Fp = 22 Ry X $C, A V?=04A x 5.2 X 
x 10-% ergs where m4 is the concentration of atoms and A the area of the 
satellite. 

The number of orbits is then obtained as 3.2 x 101!9(m/A) 1/h4. As an 
example, we may take n4 = 104 per cc, m= 10 kg, A= 100 m?; then 
N = 32000, with each period about 6500 sec. The lifetime therefore is about 
63 years. But the satellite may not survive this long (see below). 


Effect of Lunar Bulge 


The lunar bulge, a fossil tide of the lunar crust, was produced by the earth’s 
gravitational field when the moon was in a much closer orbit. According to 
BALDWIN, the height of the bulge (which points to the earth) is 2200 + 200 meters 
(7). But there is serious doubt about the actual height and shape of the 
bulge. 

One way to investigate this question is by observing the perturbation of the 
orbit of a close-orbit lunar satellite. 

An admittedly crude (but simple) calculation tends to show that if the mass 
of the bulge is thought to be concentrated in a “‘pimple” on a spherical moon, 
then the effect of this extra mass will be to increase the eccentricity of an 
initially circular orbit. This increase may continue long enough for the satellite 
to crash. A clear resolution of this problem is not possible without a more detailed 
calculation. 

It is possible to show [8) by an analysis of the restricted 3-body problem 
that a close orbit lunar satellite will crash provided the orbit is not perpendicular 
to the earth-moon line. In the latter case also the perturbation due to the earth 
iS zero. 

But when the orbital plane of the lunar satellite contains the earth-moon line 
the perturbations are a maximum. For an initially circular orbit very close to 
the moon (such as might be used to measure the lunar atmosphere) the lunar 
bulge will increase the orbit eccentricity sufficiently to make the satellite crash. 
Detailed numerical calculations are necessary to describe the orbit as a function 
of time, particularly since the earth’s perturbation is quite important. 

At the present time, therefore, we merely wish to call attention to this 
technique for measuring the shape of the moon. 
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Events of the past ten months since this Congress last convened in Barcelona 
have given special meaning to these meetings of the International Astronautical 
Federation. History-making demonstrations of advancing rocket technology 
have focused the attention of people everywhere on the International Geophysical 
Year and the concerted effort of scientists from all over the globe to obtain more 
information about our home planet and the open spaces around it. 

It is therefore a propitious time for this assembly, which is broadly represent- 
ative of the scientific and engineering programs of many nations interested in 
the limitless areas beyond the earth. I believe I speak for all of us assembled 
here in this room when I say that for many months we felt a deep regret that the 
International Geophysical Year will be concluded all too soon. We knew in our 
hearts that it would indeed be tragic if we failed to continue the world-wide 
research program initiated under the IGY which has rendered mankind such 
convincing and heartening proof that even in times of tension and crises the 
world’s scientific community can work together for the mutual good. And as 
protagonists of the grandiose concept of flight into outer space we all knew that it 
would be an incorrigible mistake and a severe setback for all astronautical 
endeavors and programs if we failed to make further use of the world-wide 
network of observation stations established for the IGY effort. It was thus with 
a feeling of infinite relief and gratitude that we learned that during the recent 
meeting of the national representatives of the International Geophysical Year 
in Moscow it was resolved to continue the most important phases of the IGY 
program through the coming calender year. I strongly recommend that this 
assemblage exert its good influence to ensure the vigorous continuance of this 
effort with the objective of providing a continuous permanent basis for a close 
international cooperation not only in spirit but also in the practical phases of 
astronautical projects. 

As a preamble to my discussion of one portion of the space programs of the 
United States of America, I quote a statement by President EISENHOWER on 
March 26, 1958. On that date the President made public a presentation by his 
Science Advisory Committee entitled ‘Introduction to Outer Space.’”’ In doing 
so, Mr. EISENHOWER said: 

1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netherlands, August 25— 30, 1958. 

2 Director, Development Operations Division, U.S. Army Ballistic Missile Agency, 
Redstone Arsenal, Alabama, U.S.A. 
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“This statement of the Science Advisory Committee makes clear the 
opportunities which a developing space technology can provide to extend man’s 
knowledge of the earth, the solar system, and the universe. These opportunities 
reinforce my conviction that we and other nations have a great responsibility to 
promote the peaceful use of space and to utilize the new knowledge obtainable 
from space science and technology for the benefit of all mankind.” 

I think all of us will heartily subscribe to that statement of principles. It is 
within that context that the United States Army has provided the launching 
vehicles which placed the Explorer earth satellites in orbit with the primary 
objective of obtaining useful scientific data about the spatial environment. That 
data has been made available, without restriction, to the scientific community 
by elements of the Army Ordnance Missile Command, the U. S. National Academy 
of Sciences and the International Geophysical Year Committee. We are contin- 
uing our cooperative effort to explore space with interested segments of the 
scientific fraternity. 

I want also to use this opportunity to extend my congratulations to the 
representatives of the Soviet Union for the technological feats they achieved in 
recent months, beginning with the launching of Sputnik J on the 4th of October, 
1957, and culminating in the launching of Sputnik ITI on May 15, 1958. We all 
appreciate the derivative values of competition which can be extremely beneficial 
in wholly peaceful scientific endeavors such as the launching of satellites for 
the exploration of the environment of outer space. And I should like to say to 
our Soviet colleagues that we shall certainly continue to be up there with you, 
collecting all the data we can in preparation for even more ambitious undertakings 
which will follow in due course. 

My presentation concerns the scientific earth satellites of the Explorer series 
and their launching vehicles, and will be illustrated with a number of slides. 
In this effort we received major assistance from two sources: the Jet Propulsion 
Laboratory of California Institute of Technology and the State University of 
Iowa. The Air Force Cambridge Research Center also participated. So did many 
other individuals and agencies, including the Vanguard Project of the United 
States Navy, primarily in tracking and data reduction aspects. 

Let me first talk about the carrier rockets for our Explorer satellites. We 
call these carrier rockets /upiter-C, because we have used these rockets in support 
of the development of a bigger rocket called the Jupiter. As Fig. 1 indicates, 
the Jupiter-C rocket consists of a modified Redstone rocket serving as first stage 
and a three-stage cluster of solid propellant rockets placed in a spinning tub which 
was mounted in the nose of the first stage. The entire /upiter-C thus has four 
stages. 

The standard Redstone Missile operates with a thrust of 75,000 pounds and 
burns alcohol with liquid oxygen as the oxidizing element. For the Explorer 
missions we enlarged the first-stage propellant tanks and selected another fuel, 
known as hydyne, to replace alcohol. Hydyne is a development of the Rocketdyne 
Division of North American Aviation Company, our power plant contractor. It 
yields from 10 to 15 per cent more specific impulse than does alcohol and can be 
used in an engine designed for alcohol and liquid oxygen without major modifica- 
tion. We actually increased burning time as well as thrust, boosting the latter 
to 83,000 pounds or 8,000 pounds above the usual Redstone thrust. 

The total weight of the high-speed clusters in the nose of the Jupiter-C is 
substantially less than the payload weight oi the Redstone Missile. As a result 
we could employ longer tanks for the satellite missions and fill these with some 
extra propellants for the first stage. 
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The instrument compartment sits atop the tank section and is separated from 
the latter after first-stage power cutoff. It accommodates the guidance and 
control equipment for the first-stage flight phase and a spatial attitude control 
system for horizontal alignment of the separated nose section with the spinning 
tub when it passes through the apex of its trajectory. The objective is to aim 
and fire the high-speed clusters prior to apex so that at injection the satellite 
would be traveling in exactly horizontal direction. 

The firing procedure for the Jupiter-C was as follows: 

The missile takes off vertically under its thrust of 83,000 pounds. During 
the 155 seconds burning time of the first stage, it is tilted into a trajectory which 
is approximately 40 degrees inclined to the horizon at cutoff. A few seconds 
after cutoff, the booster — with that I mean the combined tank and engine 
section of the first stage — is separated from the instrument compartment. This 
is done by igniting six explosive bolts which secure the compartment to the front 
end of the tank section of the first stage. Wrapped around these bolts are six 
coil springs which have been pre-loaded during the assembly procedure. At the 
moment the tiny powder charges destroy the bolts, the springs exert a gentle 
push on the instrument compartment and separate it cleanly from the booster. 
The velocity increment imparted to the instrument compartment by sudden 
expansion of the coil springs is in the order of 2.6 fps. 

We did not apply a refined cutoff for the first stage of Explorer I. Instead 
we used the so-called depletion technique. This means simply that shortly 
before the expected burn-out time we energized two contacts. These contacts 
sensed the pressure in the fuel and the liquid oxygen pump discharge lines. 
Whichever of these two pressures dropped to zero first triggered a relay which, 
in turn, closed both propellant main valves controlling the flow into the combus- 
tion chamber. In other words, we simply used the instant at which one of the two 
propellant components depleted to shut the engine down and get a clean cutoff. 
Cutoff occurred after 157 seconds in Explorer I, two seconds later than expected. 
Simultaneously a timer was triggered which activated the separation mechanism 
5 seconds later. This prevented the runup of the booster into the instrument 
compartment as a result of gradual thrust decay. 

In a near-perfect vacuum such as the missile encounters at a cutoff point 
58 miles above earth’s surface there is no abrupt thrust decay. While the thrust 
drops quite abruptly to a fraction of its original level, further thrust decay is 
slow because all the gas in the combustion chamber, plus whatever fuel and liquid 
oxygen is trapped between the valves and the combustion chamber will expand or 
after-burn. This will exert a small but noticeable post-cutoff impulse on the 
booster. Since only the weak spring forces separated the instrument compartment 
from the booster, we had to ensure that the booster would not collide with the 
instrument compartment after separation due to this residual thrust. For this 
reason we allowed the complete missile to coast about 5 seconds and permitted the 
thrust to decay completely down to zero before actual separation occurred. 

From the point of separation, the two portions of the missile coasted through 
a vacuum trajectory until approximately 404 seconds from take-off. The apex 
was nearly attained at this time. During the free coasting period, between 
157 and 404 seconds, the spatial attitude control system aligned the instrument 
compartment into an exactly horizontal position with respect to the earth’s 
surface. 

This was accomplished as follows: 

The same gyroscopes which had controlled the missile up to the cutoff point 
by means of jet vanes now (after separation) would control a system of compressed 
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@ir nozzles which were mounted in the tail of the instrument compartment. The 
reaction thrust of these air nozzles tilted the entire nose section, complete with 
the spinning cluster of high-speed rockets, into the horizontal direction. The 
tilt actually occurred substantially faster than the tilt of the trajectory itself. 
We turned the nose section into the horizontal position relatively fast in order to 
give the residual errors sufficient time to decay. Thus we obtained the highest 
possible degree of accuracy in the, horizontal alignment by the time apex was 
finally reached. 

Due to our relatively crude cutoff technique, based only on propellant 
depletion, it was impossible to predict exactly the time at which the apex would 
be attained prior to takeoff. It was for the same reason impossible to determine 
exactly and in advance the horizontal distance the missile would have traversed 
between takeoff point and apex. Because of the curvature of the earth and 
because the high-speed rocket launcher must be in exactly horizontal position 
over the local horizon, it was necessary to introduce some auxiliary tracking 
means to furnish additional data during the flight. Only by catching the moment 
of apex and by accurate alignment of the spinning tub would it be possible to 
ignite the high-speed stages in the right direction necessary to obtain orbital 
flight. 

Three independent methods were employed to determine the instant of apex 
as precisely as possible. First, the missile was tracked by radar. The radar plot 
was used to predict the instant and point in space at which apex would be reached. 
Second, we had an accelerometer in the missile which, by means of telemetry, 
relayed to the ground the velocity build-up of the first stage. Cutoff velocity 
was then fed into a simple ground computer which predicted the instant of 
apex transit. Third, standard Doppler tracking network furnished the same 
information. 

The results obtained with these three independent apex prediction methods 
were introduced into a small calculator which enabled us to evaluate the quality 
of the three inputs. For example, if one prediction was based upon readings 
of poor quality, it could be disregarded or its value in determining the average 
would be reduced to about 20 per cent of the weight of the other methods. We 
could thus determine a rather reliable average of the apex predictions. The 
average was then employed to set a timing device which dispatched a radio 
signal to the missile. It was this signal which fired the second stage. All this 
had to be accomplished in the four-minute interval between cutoff and apex, 
of course. 

We did not want to fire the second stage exactly at apex but slightly prior 
to this instant. The second, third and fourth stage had burning times of about 
5 seconds each and several seconds elapsed between firing one stage and burnout 
of the previous stage. Total elapsed time between firing the second stage and 
fourth stage cutoff was about 24 seconds. Firing of the second stage, therefore, 
had to occur prior to the predicted apex point. With this lead time the vertical 
velocity component of the high-speed cluster would be exactly zero at fourth 
stage cutoff. = ; 

The fourth stage appears at the right side of Fig. 1. This is the stage which 
orbits. It consists of a single 6-inch solid rocket loaded with high energy 
propellant. The black-and-white striped unit on top of it is the instrumented 
satellite itself. The entire Explorer unit; that is, the empty shell plus the 
instrumented satellite, weighed 30.8 pounds. The forward portion alone weighed 
18.8 pounds and the empty shell weighed 12 pounds. The Explorer fourth stage 
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a slightly different propellant were used in the second and third stages. The 
second stage consisted of a ring of 11 of them. Inserted into this ring was the 
third stage consisting of three rockets. The single rocket making up the fourth 
stage sat atop the third stage. 


Fig. 1. Jupiter-C (Explorer I). Explorer main characteristics: length 80’, diameter 6”, 
weight 30.8 Ib., velocity (approx.) 18,000 mph, apogee altitude 1,594 mi., perigee altitude 
225 mi., period 114.78 min., maximum latitude 33.3 deg. 


Fig. 1 also shows the orbit obtained with Explorer I. The perigee altitude 
of 225 miles and apogee of 1,594 miles corresponds to a period of revolution of 
114.78 minutes. From post-launch tracking data, we learned that the angle under 
which the fourth stage entered orbit was, in respect to the local horizon, as 
little as 0.81 degrees off, which we thought was a remarkable accuracy in view 
of the many factors contributing to this error. However Explorer I would still 
have orbited had the error been as high as 4 degrees. Thus a comfortable safety 
margin was available so far as accuracy requirements for apex attitude alignment 
were concerned. 

The satellite carried two transmitters. The low-powered transmitter in the 
nose is the same kind as the high-powered one located further aft, but it operates 
on one-sixth of the power level, radiating only 10 milliwatts instead of 60. It is 
fed by the same type mercury batteries but since they have about the same 
capacity in terms of ampere hours as those connected to the high-powered trains- 
mitter, they were expected to furnish about six times more lifetime. The high- 
powered transmitter thus had an expected lifetime of two weeks, while the battery 
power supply for the low-powered transmitter was expected to last for 2 to 
3 months. 

The first task of both transmitters was to provide signals for the tracking of 
the Explorer; to prove, that is, that the satellite was in orbit. The high-powered 
transmitter could be received with any customary VHF receiver but the low- 
powered one required more sophisticated, narrow band-width receiving equipment. 
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Specifically, the latter could be received only by the microlock ground stations 
developed by the Jet Propulsion Laboratory for the Army and by the minitrack 
network established by the Navy, consisting of a long string of stations stretching 
from North to South approximately along the 65 longitude west of Greenwich. 
The stations provide a line across the North and South American continents 
which must be passed by any object orbiting at any moderate inclination to the 
equatorial plane. The minitrack network will receive any satellite transmission, 
provided it employs the right frequency, once per orbit and record the time of 
passing. 

In addition to the task of providing a tracking tool, the transmitters also 
telemeter to the ground scientific information collected by the satellite. The 
telemetered data from Explorer I consisted of measurements of temperature, 
micrometeorites, and cosmic rays in space. 

Three temperature gauges were carried in the nose and the cylindrical portion 
of the outer shell to determine outer skin temperatures, and one inside the 
instrument compartment, behind the high-powered transmitter, to measure the 
temperature of the heat-insulated instrument package as compared to the outer 
skin. 

For its second test objective Explorer I carried several instruments designed 
to determine the abundancy of micrometeorites in space and to determine how 
they, or tinier particles commonly referred to as cosmic dust, affect the satellite’s 
surface. Three different instruments were employed. One was a microphone 
amplifier mounted in the satellite’s hull. This would register the impact of a 
micrometeorite and amplify it. A scale of two circuits was used to switch the 
frequency of a subcarrier oscillator. Meteorite impact was observed through 
frequency changes. Dr. BouN of the Research Institute of Temple University in 
Philadelphia developed this piece of equipment. 

In addition to the microphone there was a micrometeorite erosion gauge, 
consisting of two instruments in one. A portion of it consisted of 11 wires of 
extremely brittle metal which were imbedded in an insulating surface. A voltage 
was applied to the 11 wires in parallel. Each time a micrometeorite struck and 
broke a wire, the total number of wires connecting the plus and minus busbar 
would be reduced from 11 to 10, or 10 to 9, or 9 to 8, and so on that the resist- 
ance would increase in distinct steps. This change in resistance would be indicated 
on a sub-carrier oscillator. 

Two wires were put out of commission on the first orbit of Explorer I. We 
believe now that they went out during the vehicle’s ascent through the at- 
mosphere. Apparently the density of micrometeorites in outer space, at least 
outside of recurrent meteor swarms is not as high as anticipated. The erosion 
gauge was prepared by Dr. M. DuBIn of the Air Force Cambridge Research Center. 

Final results of the micrometeorite tests will be issued by the Air Force 
Research Center while Iowa State University will publish the results of cosmic 
ray measurements. 

The third, and most important experiment, was performed by a Geiger counter, 
compactly packaged and assembled, which was developed by the State University 
of Iowa under Dr. JAMES VAN ALLEN. The purpose of this counter was to 
determine the intensity of cosmic primary radiation in outer space. 

You will recall that the diameter of the Explorer cylinder is only six inches. 
The total weight of the instrumentation performing all three experiments in 
Explorer I was a mere 10.83 pounds. From this inauspicious springboard there 
developed a major scientific discovery in physics, which was completely confirmed 
by the data collected with Explorer III. 
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The first analysis of the results of Dr. VAN ALLEN’s cosmic ray probe proved 
fascinating and bewildering. Explorer I’s radiation counts ran about 30 to 40 per 
second some 200 to 300 miles above southern California, as had been predicted. 

But the count climbed to more than 35,000 per second at the highest altitudes 
of both Explorer I and Explorer III when they were over South America and 
adjoining waters. This figure could possibly have been higher — it was impossible 
to tell, because the instruments were completely overwhelmed at this extremely 
high and unexpected cosmic ray count. 

Due to existing weight limitations the Explorer J counter could report only 
the number of impinging cosmic primary particles within the counter’s sensitiv- 
ity level. Unable to differentiate between the energy levels, it could not catalog 
the total into heavier and lighter, or faster and slower cosmic particles. 

Moreover, with Explorer I we could record impingments only while the 
transmitter was in direct line of sight with at least one receiving ground station. 
Since the major portion of the earth is covered with water, or not covered by 
microlock or minitrack receiver stations, we lost most of the telemetered informa- 
tion over areas where no receiving stations existed. 

For more complete data gathering Explorer III carried a tape recorder which 
stored information acquired throughout the entire orbit and reported it, on 
command, when the satellite passed over a suitably equipped receiving station. 
This is a small magnetic tape recorder driven by a spring with a little battery- 
powered electric step motor which wound the spring continuously. A coded radio 
signal flashed to the satellite from the ground triggered a relay which unlatched 
the tape reel so that the spring drove the tape through the playback pickup 
within about 5 seconds. Within this period the transmitter, turned on by the 
same relay, played back to the ground whatever had been recorded on tape 
during the last orbit. To conserve power the transmitter was turned off after 
relaying the tape information. Since the little step relay continued winding the 
spring, the unit would again play back two hours or so later, after the next orbit. 
Each time the tape was played back, it was simultaneously cleaned for new 
information. Consequently the process of recording, storing and playback 
continued as long as the battery lasted. The system functioned perfectly. 

The presence of an exceptionally high particle impingment rate was indirectly 
concluded from a rather sudden, and complete absence of telemetered pulses 
while near the apogee of the orbits. The instruments were carried out to altitudes 
in excess of 1100 kilometers. As it was inconceivable that there existed an area 
void of any cosmic ray count, this temporary absence of any pulses was 
interpreted as signifying a blanketing of the Geiger tube by a very dense radiation 
field. Calibration of the equipment in the laboratory indicated that such complete 
blanketing of the Geiger tube would require a counting rate of at least 35,000 
impacts per second. 

It was further concluded that only a small portion of these rays could be 
of high energy classification, identified as cosmic rays, and that most of the 
count was made up of a little-known low-energy type, presumably either electrons 
or protons. There was no way to determine their source, whether the particles 
came from the sun, or from interstellar space. 

The instrumentation in Explorers IV and V was designed to investigate 
this exciting radiation phenomenon more closely. To permit the maximum 
exploitation of our relatively small carrier, the micrometeorite and temperature 
experiments carried in Explorers I and JIJ were eliminated. Even the tape 
recorder in Explorer III, that permitted the storage of information gathered 
throughout orbit for release in toto at a single receiving station, was sacrificed. 
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Weight reductions in the upper two stages of the Jupiter-C launching vehicle, 
combined with the use of more powerful propellants, permitted an addition of 
seven pounds of instrumentation in Explorers IV and V bringing the total satellite 
instrumentation weight up to 18.26 pounds. 

All the instrumentation, devoted to this one experiment, was designed to 
break down the radiation count into levels of intensity. Four separate radiation 
counters were carried instead of the single counters in Explorers I and JIJ. Two 
Geiger-Mueller tubes, similar to the one each flown in the earlier satellites, were 
complemented by two scintillation counters. One each of the tubes and 
scintillators was shielded with lead to eliminate data below certain energy levels. 

The shielded counters would respond only to high-energy particles, while 
the unshielded counters were expected to detect everything. Also, the unshielded 
scintillation counter had special pickups which could further differentiate 
between energy levels. 

The new instruments in Explorers IV and V were capable of detecting radiation 
accurately up to the range of 60,000 particles per square centimeter per second, 
which is several thousand times greater than the capacity of the equipment used 
in Explorers I and III. 

The satellite instrumentation for Explorers IV and V was designed, assembled 
and tested under the supervision of Mr. JosEF BoEHmM of the Army Ballistic 
Missile Agency. Dr. VAN ALLEN’s institute again furnished the counters and, 
for telemetry, we used Jet Propulsion Laboratory’s proven microlock system. 

The highly elliptical orbits planned for Explorers IV and V were 
calculated to cover most of the earth’s surface. Their orbital inclination with 
respect to the equator was 50 degrees compared to the 35 degrees of Explorers I 
and JJJ. When I was preparing this paper, Explorer IV was still sitting on its 
launching pad, and Explorer V was still in the checkout hangar. In the meantime, 
you will have learned from the newspapers whether or not they have been 
successful. 

This much about our scientific objectives. Other speakers will cover the 
scientific data obtained from the Explorers more fully. 

Let me now return to the firing operations proper. 

The jet vanes for the Jupiter-C caused us some concern for a while. Most 
of the testing of the rocket engine with the hydyne fuel had been conducted by 
Rocketdyne at its own California facility while the testing of the jet vanes to 
determine compatibility was conducted by our Army Agency in Huntsville, 
Alabama. We were concerned about the combined effect of extended burning 
time and higher exhaust velocity upon the vanes, since erosion might have reduced 
our control below the minimum level. It developed that the new fuel eroded the 
standard jet vanes far less than alcohol. 

The extended burning time achieved by using hydyne also required an 
enlargement of the hydrogen peroxide tank for the engine, simply to keep the 
turbine running for that extra period. This modification was provided by 
Rocketdyne. 

Fig. 2 shows the instrument compartment of the first stage, which is bolted 
to the top flange of the booster by six explosive bolts. Numerous cables and 
tubes connect the instrument compartment and booster. All have quick-dis- 
connect couplings so that at separation the plugs separate and the lines part 
quickly and easily. 

For a research project such as Explorer I, with its relatively simple guidance 
system, access doors were eliminated and the entire cover had to be lifted to 
service the instrument compartment. 
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The two dark stripes on the cylindrical part of the instrument compartment 
are antennas. One is a telemetering antenna; two are part of the Doppler 
antenna system. On the other side, not visible on this picture, is a radio command 

antenna. The small protru- 
sions at the bottom house 
the compressed air nozzles 
of the spatial attitude 
control system. 
The test shown in Fig. 2 
took place in the Cape 
Canaveral flight prepara- 
tion hangar. The instru- 
ment compartment was 
bolted to a rocking table 
placed at the bottom of 
a 10-foot pit. The instru- 
ment compartment can be 
rotated and also rocked 
back and forth in two 
planes because the table 
is gimbal-suspended and 
driven by three electric 
motors. The gyros are 
running inside the compart- 
ment, thus any error an- 
gles developing between 
the stable gyro reference 
and the rocking instru- 
ment compartment are 
picked up by potentiome- 
ters. Depending on wheth- 
er the test is concerned 
with the control phase of 
the powered first stage 
flight, or to check the 
function of the spatial 
attitude control nozzles 
operative after separation, a direct response of the jet vanes or the air nozzles 
occurs. This permits determination, for example, of the correct flow rate in the 
compressed air nozzles, or points out a sticky control needle, or a wrong polarity. 
The entire control system in all its functions is thus tested. 

Fig. 3 is an exploded view of one of the four compressed air nozzles. The 
compressed air supply enters the unit through the opening at the bottom. The 
two nozzles visible here yield a thrust, at full flow, toward right or left of 
approximately 5 pounds. The air flow is controlled by a small electric motor 
driving a sprocket wheel. Cogs of the wheel engage the teeth of a push-pull 
needle shown at the bottom of the picture. As the needle, driven by the motor, 
moves to right or left, more or less air is admitted to either nozzle. Smooth 
movements of the needle provide a “proportional control’ system in contrast to 
the ‘‘bang-bang”’ type of control employed in the standard Redstone Missile. The 
refinement was necessary for accuracy reasons. The accuracy observed in rocking 
tests is one-tenth of a degree. 
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One of the more difficult problems encountered in the development of Explorer 
was to make this proportional attitude control system absolutely linear under 
vacuum conditions. With a vacuum outside supersonic flow occurs within the 
nozzle even at very small rates of air flow. This tended to cause an ‘‘s’’-shaped 
response curve which was difficult to straighten out. After some effort, very 
precise control was obtained, however. Four of the double nozzle units shown 
in Fig. 3 are attached to the instrument compartment, two for pitch and two 
for yaw. Roll control was fed to all four electromotors in the form of differential 


signals. 


The instrument compartment and the booster are forced together by 
hydraulic jacks in order to overcome the compression forces of the springs 
surrounding the bolts which provide the separation energy. 

Fig. 4 shows the spin-up or high-speed stages. Before the launcher can be 
mounted atop the elongated booster, it must be spin-tested for static and dynamic 
balancing. A special rig was built which consists of a cage suspended on four 
rods inside an outer structure. The inner cage surrounds the spin launcher. As 
the latter is spun up, any unbalances are detected, located and remedied with 
the aid of a stroboscope. 

The white cone at the bottom of Fig. 4 is the non-spinning support of the 
spin launcher which will later be bolted to the blunt forward end of the first- 
stage instrumented compartment. Electric motors drive the cluster up to speed; 
that is, the entire launcher tub with the rocket clusters inside. If the tub is not 
completely balanced the inner cage will vibrate within the outer frame. The 
amplitude and pattern of this vibration is measured with a stroboscopic method 
which permits exact determination of the locations where balance weights must 
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be added. The technique is widely used in industry to balance dynamically such 
things as gyroscopes and flywheels. The spin-up facility was designed and 
developed by the Aerophysics 
Development Corporation. 
Rockets for the second 
and third stages are hidden 
within the tub while the 
fourth stage with the satellite 
payload appears at the top. 
The tub is an empty alu- 
minum cylinder. Inside are 
two rows of grooved bosses, 
one row at the top and the 
other at the bottom of the 
tub. The grooves provide 
support and guidance for 
lugs attached to the second 
stage. Inside the second stage 
are grooves which hold the 
lugs of the third stage. The 
lug-and-groove type of hold- 
ing technique is the exact 
equivalent of a zero rocket 
launcher; whenever the 
second stage has_ traveled 
forward as little as_ half 
an inch within the tub it 
is completely free and 
could make lateral moves 
of several inches without 
collision with the tub wall. 
The same is true of third 
Fig. 4 stage clearance vis-a-vis the 
second stage. 

The fourth stage, however, is mounted atop the third stage in a conical 
holder attached to the forward end of the third stage. The satellite payload, 
distinguished by the white longitudinal stripes, is mounted at the top of the 
fourth stage. Final spin-up and balancing tests were conducted with the live 
clusters at Cape Canaveral by the Jet Propulsion Laboratory which provided them. 

The conical non-rotating support carries the two heavy ballbearings of the 
spin-up launcher. Underneath it are the two electric motors which spin the tub. The 
drive mechanism is quite simple. It consists of two sprocket rubber belts which 
transmit power from the electric motors to the tub. 

The procedure for cluster run-up is as follows: 

Prior to launching, the tub is rotating at 550 rpm. The missile takes off 
when this speed has been attained. About 70 seconds after takeoff, a governor 
controlled by tape programmer inside the missile changes the regulator setting 
gradually up to 650 rpm. At 115 seconds after takeoff, it rises to 750 rpm. Thus 
while the first-stage flight is in progress, the rate of spin slowly accelerates. 

This procedure was selected to avoid resonance between the spin frequency 
of the cluster and the bending frequency of the booster. This bending frequency 
changes as propellants are consumed. The rpm must be kept down to 550 so long 
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as the tanks are full and the bending frequency is correspondingly low. Only 
after the booster has consumed a substantial volume of propellants can the spin 
frequency be increased. The 

increase is about proportional 

to the increased bending fre- 

quency. At no time in flight 

is a critical frequency expe- 

rienced. 

About 20 seconds before 
cutoff, the maximum spin rate 
of 750 rpm has been reached. 

There is no change in it during 
the free coasting climb to apex. 
Because the 750 rpm rate is 
controlled by a governor, there 
is sometimes a slightly greater 
and sometimes a slightly smaller 
load on the electric motors. 
These varying loads exert a 
reaction torque on the instru- 
ment compartment attached to 
the spin launcher and, in free 
coasting flight, the torque must 
be compensated by the com- 
pressed air nozzles of the 
spatial attitude control system. 
Otherwise the instrument com- 
partment could acquire a spin 
under influence of this reaction 
with resulting gimbal lock and 
spilling of the gyroscopes. The 
thrust of the spatial attitude 
compressed air nozzles had to Fig. 5 
be sufficient to cope with these 
governor reaction torques. 

One more consideration in this area should be mentioned. The presence of 
the spinning cluster in the nose of the instrument compartment means that the 
attitude control system must tilt a non-rotating body with a heavy gyro mounted 
in its nose. As it is tilted, the precession forces caused by this gyro must be 
considered. In practice, the unavoidable precession forces were put to good 
use; in order to tilt the unit in the pitch direction air was blown out of nozzles 
pointing in the yaw direction. Thus the precession force of the spinning cluster 
was employed to tilt it in the pitch direction. The technique and the proper 
control gain settings had been worked out by analog simulation previously. 

Fig. 5 affords a look from a higher platform of the service structure down to 
the second stage. The front ends of the 11 rockets may be seen emerging from 
holes in the torus-shaped shroud. It is from there that igniters are placed in the 
solid rockets. Inside the outer ring forming the second stage are the three rockets 
of the third stage. On top of them rests the cone which supports the single, 
fourth-stage rocket. 

Fig. 6 discloses the fourth stage, with the satellite payload, being placed into 
the conical holder on top of the third stage. 
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In the so-called steam generator the hydrogen peroxide is catalytically 
decomposed to produce an oxygen-rich steam. This steam drives the turbine 
which, in turn, drives the two centrifugal propellant pumps which feed the fuel 
and liquid oxygen into the combustion chamber of the rocket engine. 


oF 


eliaddlt 


Fig. 6 


The launching table is a simple device, made of steel, with four legs through 
which the rocket jet passes. A conical deflector underneath spreads the jet in 
horizontal direction. The service structure is mounted on two sets of wheels 
which run on widegauge rails. The structure is rolled back 300 feet for the 
launching. 

Inside the blockhouse there is a cluster speed control panel. Next comes the 
rocket engine panel with its ring-shaped safety key. Next down the line is the 
electrical power supply and network monitoring panel. The next is the panel 
for the first stage guidance and control system. By observing the instruments 
the operator can see whether all four rudders are in zero position and whether 
the gyroscopes are properly leveled. Finally there is a radio equipment panel. 

A rack of sequencing recorders is also provided to permit continuous mon- 
itoring of such items as hydrogen peroxide temperature, functioning of the 
instrument compartment cooler, and transmission of the microlock transmitters 
in the satellite. 
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The test coordinator calls out the consecutive steps listed in the countdown 
table, receives compliance reports, and synchronizes the missile preparation with 
the range operation including tracking stations and photographic groups. 

In Fig. 7 the structure has been 

withdrawn and Explorer I awaits 
launching. Oxygen vapor issues 
from the lox vent valve, which will 
be closed prior to tank pressurization 
which begins immediately before 
firing. The protruding object at 
upper right is the preflight in- 
strument compartment cooler. It 
is a dry ice container, combined 
with fan and thermostat located 
inside the instrument compartment. 
When because of heat dissipation 
of electrical equipment, the com- 
partment temperature becomes too 
high, the thermostat cuts in the fan 
and the fan circulates air through 
the dry ice until the temperature is 
reduced enough to stop the fan. 
Immediately prior to takeoff, the 
preflight cooler is disconnected mag- 
netically from the missile and falls 
to the ground. By the time it strikes 
earth, the missile has left the 
launcher. 

Simultaneously with disconnec- 
tion of the preflight cooler, the 
entire cable connection between 
missile and ground is severed. Only 
a few electrical contacts remain in 
the tail, such as a takeoff contact 
signal and an emergency cutoff 
connection in case of inadequate 
thrust build-up. 

The spin-up top is clearly visible. The spin commences at 13 minutes prior 
to launching. 

Fig. 8 shows the antenna system of the microlock receiving station at 
Canaveral which tracked the initial flight phase of the Explorers. More elaborate 
arrays of such antennae, suitable for interferometric determination of the flight 
path, were used at additional stations in Africa, Malaya and California. Insulating 
cylinders made of a plastic form the bases of these antennae. Around them a 
helix of sheet metal is wound so that it becomes a helical antenna with moderate 
directional pattern. A wire base provides a reflection shield. Phase comparison 
between two antennae separated by a given distance indicated the path of the 
missile-borne transmitter through space. 

Typical trailer-mounted microlock stations for the electronic equipment 
accompany the antennae. In addition to the interferometric stations at Nigeria, 
Singapore and California there was another, simpler station at Antigua in the 
Lesser Antilles, 1300 nautical miles downrange from Canaveral. The Navy’s 
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minitrack network provided the North-South picket line previously mentioned 
which received on the same frequency as microlock, about 108 megacycles per 
second. 


Fig. 8 


As long as the first stage was firing, the blockhouse operators could watch 
recorders of an electronic display system which indicated whether or not the 
missile was following the predicted path. After first-stage cutoff and separation 
of the nose section, the next important operation was the prediction of the instant 
when apex would be reached and the high-speed stages had to be fired. Concur- 
rently with this determination the attitude of the instrument compartment had 
to be continuously monitored by telemetry to make sure that during the free 
coasting period the attitude control system did not fail. 

Presently the signal had been given for second-stage firing and a few minutes 
later Antigua reported that both transmitters of Explorer I had been clearly 
heard as the satellite passed that point. The time elapsed between firing the 
second stage and the passage over Antigua was a pretty good indication of 
whether the final speed of the fourth stage would be sufficient for orbital velocity. 
As a result of the measured travel time, it was concluded that Explorer I must 
have settled in a 106-minute orbit. It later on turned out that the actual period 
of revolution was a little over 114 minutes, and those 8 minutes difference, during 
which we waited in vain for the signals to be picked up by our receiver station 
in California, indicating that Explorer I had successfully circled the globe, were 
the longest 8 minutes of my life! 

Fig. 9 shows a chart which deals with the time of day at which a firing of the 
Explorer satellite, with orbital data listed in the right upper corner, is permissible 
from Canaveral from the temperature point of view. Remember that the satellite 
was covered with dark and white longitudinal stripes to prevent extremes of 
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heat and cold under the effect of solar radiation or lack of it. The abscissa of 
the chart indicates month of the year while the ordinate shows the hours of 
the day. 
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Fig. 9. Time in sunlight for satellite as a function of day and hour of firing. Maximum 
values during first sixty days of orbiting 


To understand the chart, imagine that the orbit were going around the earth 
in such fashion that the axis of the orbit pointed toward the sun. Then the 
satellite will always be in sunlight. Now consider the case where the axis of 
orbit points 90 degrees away from the sun. Then the satellite will spend about 
one-half of each revolution in sunlight and the other half in earth’s shadow. 
If the orbit is very high, of course, it will be substantially more than 50 per cent 
in sunlight because the diameter of earth’s shadow would be substantially less 
than orbital diameter. At any angles between zero and 90 degress between axis 
or orbit and direction toward the sun, different times of exposure to sunlight 
will be found. But since the earth rotates about its axis and along with the earth’s 
surface goes the firing site, it is clear that these exposure times depend upon 
the hour of firing. Moreover, as the earth revolves around the sun and therefore 
the direction toward the sun prescribes a full 360-degree movement throughout 
the year, exposure times to sunlight must also vary as a function of the time 
of year. 

Fig. 9 indicates that if we launch a satellite during the month of May from 
Florida between 2 and 7 P.M. in the afternoon (1400 hours to 1900 hours), during 
the first 60 days of orbiting there would exist a pericd wherein for a considerable 
number of consecutive revolutions, the satellite would be in sunlight 100 per cent 
of the time. Even without additional heat stemming from electrical equipment, 
the satellite would become too hot. If we launched instead between 6 A.M. 
and 12 noon, the time of exposure to sunlight will be between 70 and 80 per cent 
which is acceptable. As long as our satellites do not have devices to actively 
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control their temperatures, charts like this must be carefully examined to select 
a favorable launching time. 

Fig. 10 shows a series of temperature measurements taken in Explorer. I. 
These measurements were taken inside the body, right behind the high-powered 
transmitter. The abscissa of the chart extends over one complete orbital cycle. 









































Fig. 10. Instrument temperature (low power transmitter) (Explorer I). Numbers = No. of 
revolutions, = PAFB, J/= JPL, E-= Earthquake Valley, T= Temple City, 
S = Singapore, N = Nigeria (Stations) 


The bright area indicates that the satellite is in sunlight, the shaded area means 
it is in the earth’s shadow. As you can see, the predicted cyclic temperature 
changes as indicated by the line are exceedingly small. They vary between 
100 and 120 degrees Fahrenheit, about the same temperature region experienced 
on a hot summer day in the Far West portion of the United States. The fact 
that the variation is so small is mainly due to the fact that the electronic 
equipment within the satellite is heat-insulated from the outer skin. The rather 
densely packed units have a certain amount of heat capacity and simply level 
off the peaks in variations of outer skin temperatures. The extent to which these 
peaks can thus be leveled depends solely upon on the ratio between heat capacity 
of the instrumentation and the heat insulation between the latter and the skin. 
Note that the actually measured temperatures jibe reasonably well with the 
prediction, although the data were collected by different observation stations. 
With a different paint pattern, the entire temperature level could have been 
shifted by as much as 20 to 30 degrees either up or down. 

Explorer I launched on January 31, 1958, is still up in its orbit, but its batteries 
are dead by now. Explorer III, launched on March 26, 1958, completed approx- 
imately 1,260 revolutions before its disappearance on June 28, 1958. Its eccentric 
orbit ranged between a perigee of 116.86 miles and an apogee of 1740.77 miles 
on the initial pass, and 107.2 miles and 650.2 miles respectively about two weeks 
before it vanished. The period of revolution dropped from 115.87 minutes 
initially to 96.885 minutes. The rate of decay measured at apogee was 11.36 miles 
daily between March 26 and April 11, 11.95 miles between April 11 and 25, 
14.99 miles between April 25 and May 31, 15.16 miles from then until June 11 
and 16.9 miles thereafter. We are still busy figuring out what this means in 
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terms of atmospheric densities encountered at these altitudes. At first we had 
been a bit disappointed about the high eccentricity of Explorer III's orbit, but 
this eccentricity soon proved to be a bonus as it meant a greater spread between 
minimum and maximum altitude. For the survey of those newly discovered 
radiation phenomena which I mentioned previously, this turned out to be 
extremely valuable. 

In summary, we think that with our Explorer satellites we have made a 
valuable contribution to Man’s knowledge and scientific comprehension of the 
airless spaces surrounding the earth. It is my hope that from these humble 
beginnings the science of astronautics will develop and grow into a_ broad, 
permanent, world-wide scientific exploratory program conducted in the same 
fine spirit that seems to prevail in all programs conducted under the auspices 
of the International Geophysical Year. The interval between this Congress and 
the one in Barcelona last Fall has certainly been one of the most significant in 
the entire history of international science and technology. Cometlike, it has 
elevated our beloved field of astronautics from ridicule to one of the most 
important activities men have ever taken up. It has brought mankind closer to 
the stars, and has made all of us startlingly aware that we must learn to peacefully 
live and strive together on our own star. For this little planet, which people 
once were wont to call ‘‘the world” but which our satellites now circle in 90 min- 
utes, has become too small for war and strife. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Electrical Propulsion Systems in Space Flight. It is suggested that the available 
maximum acceleration of electrically propelled space vehicles should not be less than 
a milligee and that such an acceleration might be coupled with a specific impulse of 
about 10,000 seconds. This implies that the specific mass of power plant must be 
kept as low as 0.5 tonnes per megawatt. The contribution of the mass of a nuclear 
reactor to the total power plant mass should lie well within this figure. Provided that 
the surface temperature of the waste heat radiator is greater then 700°K., if one 
neglects the possibility of meteor penetration, the radiator mass may be acceptable. 
However, 700 °K. is excessive as a compressor inlet temperature in a gas turbine power 
plant and two phase power systems working on a RANKINE cycle might be necessary 
with such a high sink temperature. These, however, may have other undesirable 
features which could rule them out in this application. 

Existing electrical generating equipment is far too massive for application to 
propulsion of space vehicles, but the development of an electrostatic generator might 
result in sufficiently light equipment. In the long run, however, it is suggested that 
a radical departure from conventional methods is demanded and one possibility lies 
in the development of a plasma generator in which nuclear energy is used to heat up 
a plasma which expands through a magnetic field. The work done by the plasma 
would appear directly as electrical energy. 

It is suggested that for the production of relatively low specific impulses of 
10,000 seconds or less a magnetic accelerator which accelerates a neutral plasma may 
be superior to the conventional accelerator in which separated positive ions are 
accelerated in an electrostatic field. The possibility of a vehicle utilising a plasma 
generator coupled to a magnetic accelerator using sodium as a propellant is envisaged 
in the paper. 


Elektrische Antriebssysteme in der Raumfahrt. Der Verfasser vertritt die Ansicht, 
daB die verfiigbare maximale Beschleunigung elektrisch angetriebener Raumfahrzeuge 
1 Milli-g nicht unterschreiten und eine solche Beschleunigung mit einem spezifischen 
Impuls von etwa 10 000 Sekunden verbunden sein solle. Dies hat zur Folge, daB die 
spezifische Masse der Triebwerksanlage auf nur 0,5 t je Megawatt Leistung beschrankt 
werden mu8. Der Beitrag der Masse eines Kernreaktors zur Gesamtmasse der Trieb- 
werksanlage sollte gut unterhalb dieser Zahl liegen. Vorausgesetzt, daB die Ober- 
flachentemperatur des Warmeabstrahlers gréBer als 700 °K ist — wenn man die 


1 Presented at the IXth International Astronautical Congress at Amsterdam, 
Netherlands, August 25—30, 1958. 
2 28 Avon Road, Chilton, Berkshire, United Kingdom. 
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MOglichkeit einer Durchdringung durch einen Meteoriten vernachlassigen mag — 
mu8 die Strahlermasse annehmbar sein. 700 °K ist aber als Kompressor-Eingangs- 
temperatur in einem Gasturbinen-Triebwerk zu hoch und bei einer so hohen Abwarme- 
temperatur diirften Zweiphasenkraftwerke, die in einem RANKINE-Zyklus arbeiten, 
notwendig sein. Diese kénnen jedoch andere unerwiinschte Eigenschaften haben, 
durch die sie fiir diese Anwendung auszuschlieBen sein wiirden. 


Die derzeit existierenden Vorrichtungen zur elektrischen Stromerzeugung sind 
weitaus zu massiv fiir eine Anwendung zum Antrieb von Raumfahrzeugen, aber die 
Entwicklung eines elektrostatischen Generators kénnte zu einer ausreichend leichten 
Ausstattung fiihren. Es wird die Ansicht ausgesprochen, daB auf lange Sicht ein 
radikales Abgehen von konventionellen Methoden verlangt werden mu8, und eine 
MOglichkeit dazu liegt in der Entwicklung eines Plasmagenerators, in dem Kern- 
energie zur Aufheizung eines Plasmas verwendet wird, das sich durch ein magnetisches 
Feld hindurch ausdehnt. Die von dem Plasma geleistete Arbeit wiirde unmittelbar 
als elektrische Energie erscheinen. 


Der Verfasser nimmt an, da8 fiir die Erzeugung verhaltnismaBig niedriger spezi- 
fischer Impulse von 10 000 Sekunden oder weniger ein magnetischer Beschleuniger, 
der ein neutrales Plasma beschleunigt, einem konventionellen Beschleuniger, in dem 
abgetrennte positive Ionen in einem elektrostatischen Feld beschleunigt werden, 
liberlegen sein miisse. In der vorliegenden Arbeit wird die Méglichkeit eines Fahr- 
zeuges betrachtet, das einen Plasmagenerator verwendet, der einen mit Natrium als 
Treibstoff arbeitenden magnetischen Beschleuniger speist. 


Systémes de propulsion électrique pour le vol spatial. [1 est suggéré que l’accélé- 
ration maximum des engins spatiaux a propulsion électrique soit au moins d’un 
milli-g et soit associée a une impulsion spécifique d’environ 10000 secondes. Ceci 
suppose que la masse spécifique du propulseur ne dépasse pas 0.5 tonnes per megawatt. 
La contribution de la masse d’un réacteur nucléaire a la masse totale du propulseur est 
susceptible d’étre inférieure a cette limite. Négligeant le risque de pénétration 
météorique et pour une température de surface supérieure a 700 °K, la masse du 
radiateur destiné a évacuer les calories en excés peut étre acceptable. Cependant 
700°K est une valeur excessive comme température d’entrer de compresseur dans 
une turbine a gaz et un systéme biphasé travaillant suivant le cycle de RANKINE 
pourrait devenir nécessaire. Cette solution peut toutefois avoir d'autres caractéristiques 
défavorables exigeant son abandon. Les générateurs électriques actuels sont trop 
massifs pour étre applicables a la propulsion spatiale mais le développement de 
générateurs électrostatiques pourrait répondre aux exigences de légéreté. A longue 
échéance il semble indiqué de s’écarter radicalement des solutions conventionnelles. 
Une possibilité consisterait 4 développer un générateur de plasma dans lequel l’énergie 
nucléaire échaufferait le plasma avec expansion dans un champ magnétique. Le 
travail fourni par le plasma apparaitrait directement sous forme d’énergie électrique. 
Il est suggéré que pour des impulsions spécifiques inférieures a 10 000 secondes un 
accélérateur magnétique et un plasma neutre donneraient une performance supérieure 
a l’accélérateur électrostatique conventionne] agissant sur des ions positifs séparés. 
Une possibilité envisagée dans l'article est celle d’un véhicule utilisant un générateur 
de nlasma associé a un accélérateur magnétique avec le sodium comme agent 
propulsif. 


1. Introduction 


In ballistic rockets operating from the earth’s surface the ratio of thrust to 
deadweight is a vital factor and the present performance of satellite launching 
vehicles and long range missiles is due more to the improvement in structural 
weight efficiency than to improvements in specific impulse. It seems likely that 
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further developments of the conventional chemical rocket may make it possible 
to construct vehicles with characteristic velocities in the region of 10,000 m./sec. 
capable of carrying payloads of 2 to 3%, in other words such payloads could be 
projected into close orbits around the earth. The further stage in astronautics, 
namely that of developing a nuclear powered rocket, in which a working fluid 
(hydrogen) will be heated to a very high temperature in a rocket engine thrust 
chamber, is already in progress (e.g. Project ROvER). It would appear possible 
by this method to increase specific impulse by a factor of 3, though this would 
undoubtedly be at the expense of having much poorer weight efficiencies than 
those of the best conventional rockets. Nevertheless it is reasonable to suppose 
that, if the nuclear rocket development can be brought to a successful conclusion 
the way would be opened to interplanetary flights by manned vehicles. 


Looking beyond these developments it is possible to see a need for vehicles 
capable of travelling at higher velocities and capable of carrying proportionately 
higher payloads than will be possible even with the nuclear-thermal rocket. This 
requirement has led to the concept of the so-called ion-rocket [1, 2, 3, 4, 5). 
A great deal has been written about this device, for example in the references 
cited, it being assumed in all cases that such a propulsion system would develop 
a very high specific impulse or exhaust velocity at the expense of having a low 
thrust. The very low thrust of the ion rocket would imply, of course, that the 
vehicle could not operate from the surface of the earth but would have to be 
projected into an orbit around the earth, in one or many components, by a 
launching rocket of a more conventional character. Thereafter the electrical 
propulsion system would be used to transfer the vehicle from one orbit to another 
with a minimum consumption of propellant. 

In theory there is no lowest limit to the thrust that can be utilised in such a 
propulsion system. It is pertinent to ask, however, whether some limitation 
might not exist in practice. Obviously, if the acceleration is too low the time taken 
to reach some specified velocity may become excessive. Furthermore, the velocity 
requirement of a given operation is not independent of acceleration. Thus it 
can be shown [3, 6, 7] that, with a given specific impulse, the logarithm of mass 
ratio for escape from a circular orbit varies by a factor of about 5/2 in going from 
a very high to a infinitesimal acceleration. There is also the practical consideration 
that applies, perhaps, to all forms of propulsion, namely that the smaller the 
available acceleration the lower will be the manoeuverability, i.e. the ability to 
control velocity and position simultaneously. While there obviously can be no 
hard and fast rule on the matter, the author considers that in any operation 
starting from or terminating in a close orbit around the earth the available 
acceleration should not be less than 10-3 g (~ 1 cm. sec.~). 

The matter of specific impulse is easily related to the requirements of the 
operations which the vehicle may be called upon to undertake, but it seems 
likely that in the earlier phases of astronautical development a desirable figure 
would be 10,000 sec. which corresponds to an exhaust velocity of about 
100 km/sec. 

Having specified target values of exhaust velocity and acceleration one can 
begin to assess the magnitude of the problem of developing a propulsion system 
capable of meeting the requirements. It is, in fact, as in most other methods of 
transportation, a matter of obtaining an adequate ratio of useful power output 
to mass of vehicle. We may begin by noting that the useful output power, of the 
propulsive jet (P) is related to thrust F and exhaust velocity u by the expression 


P=4.9F u megawatts. (1) 
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F being in tonnes and w in km. sec.~!. If the total mass of the vehicle is 
divided up between the propulsion unit (m,), propellants (m,) and payload 
(m,) and the acceleration of the vehicle a is in g units then 


= 4.9 au megawatts. (2) 


m,, M, and mg, of course, are also in tonnes. The quantity m,/P is the specific 
mass of the power plant, i.e. the mass of the propulsion unit required to develop 
a given useful power output (tonnes/megawatts). Obviously, in relating this 
quantity to acceleration and exhaust velocity, one must specify the distribution 
of mass between propulsion unit, payload and propellants. It is not within the 
scope of this paper to examine the question of optimising the mass distribution 
and it will be assumed, merely, that m, may be in the region of 25% of the 
initial total mass, so that the required specific mass would be about (20 au)-1 
tonnes/megawatt. 

Taking an acceleration 1 cm./sec. (a = 10-8) and an exhaust velocity of 
100 km./sec. as representing the desirable performance parameters we are led 
to the conclusion that the specific mass of the propulsion unit should be as low 
as 0.5 tonnes/megawatt. In the remainder of this paper we will examine possible 
forms of propulsion unit with particular regard to specific mass. However, in 
doing so we must keep the matter in its proper perspective. There is no immediate 
place for electrical propulsion systems in the development of astronautics. At 
the present time it is possible to project payloads of about one tonne into an 
orbit around the earth. It may well be two or three decades before anything as 
elaborate as an ionic rocket can be assembled in such an orbit!. Consequently, 
while we can only assess the problem in the light of present scientific and technical 
development we must regard all conclusions, so obtained, with due caution. 

For convenience, we may, consider an electrical propulsion system as being 
made up of a generator and an accelerator. The first would consist of the energy 
source and the means for converting the available energy into electricity in a 
form suitable for the accelerator. The latter would consist of the equipment for 
ionising the propellant and accelerating it as a beam of ions or a plasma jet. 


2. The Generator 


The main components of the generator will be the source of energy, the 
converter in which the power from this source is transformed into electrical 
energy and the radiator which dissipates all the waste heat in space. If the 
system takes a conventional form then the energy will be released initially as 
heat in a working fluid which will drive some form of prime mover, pass through 
the radiator where much of its heat will be rejected and thence be returned via 
a circulator or compressor into the source. In other words, the system would 
form a closed cycle heat engine with the radiator at the lowest temperature in the 
cycle. The fact that the radiator must be at the lowest temperature leads to very 
severe restrictions and as we shall indicate below, may well rule out conventional 


forms of power plant. 
2.1. The Energy Source 


Several possible sources of energy have been considered in connection with 
electrical propulsion. Broadly speaking one could use solar energy or nuclear 


1 There is, however, a current U.S. project (SNooPER) for lightweight electrical 
propelled system which would be small enough to be projected into an orbit by 
existing vehicles. 
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energy. Chemical energy sources would be completely inadequate, of course, 
and need not be taken into account. 

Since the solar radiation intensity at the earth’s orbit is only 0.14 watts/cm.? 
it is fairly obvious that enormous mirrors would be required to collect and focus 
the energy onto the working fluid (neglecting reradiation, 7 x 10° cm.?/megawatt 
of heat). If the mirror were constructed from brightly polished aluminium with 
a mean surface density of 10 milligrams cm.?, including supporting structure, 
one would be achieving a specific mass of 0.07/e,e, tonnes/megawatt, where 
e, and e, are efficiency factors, namely, the overall efficiency of the generator 
in converting the primary energy to electrical energy and e, the efficiency of the 
accelerator. Making the fairly optimistic assumptions about these we find that 
the specific mass would exceed 0.2 tonnes/megawatt. Bearing in mind that 
this is only one component of the propulsion system, this value of specific mass 
contributed by the mirror would appear to be a little greater than one would 
desire on the basis of the criteria which we have set out above, though not prohib- 
itively so. Some improvement in the specific weight factor might be possible 
but it is important to remember that there is the matter of the inverse square 
variation of the solar radiation to be taken into account. While this would 
favour operations within the earth’s orbit it would seriously reduce performance 
in the outer regions of the solar system where the need for ionic propulsion would 
be greatest. 

There is a further practical consideration to be taken into account in connec- 
tion with the use of mirrors and that is the fact that they might deteriorate 
rapidly in space, for example as a result of bombardment by the interplanetary 
dust. Current investigations with satellites and probes may be expected to reveal, 
if this is a serious possibility, but at the present time it must be regarded as 
throwing some doubt on the practicability of mirrors. 

Nuclear enérgy might involve the use of fission reactors, radioactive materials, 
or by the time electrical rockets become important, fusion reactors. The main 
reason for including the second category is that radioactive materials offer the 
best possibility for the direct generation of electricity without recourse to prime- 
movers or conventional heat engine cycles. 

The desirability of direct generation will be referred to later. In any extensive 
power programme we may expect radioactive materials to become fairly abundant 
whether as by-products (e.g. the fission products) or as a result of deliberate 
manufacture. The most abundant, by virtue of its long half-life (25 years) may 
well be the fission-product Sr®° and its daughter Y®. The initial power output 
of Sr*? — \% is approximately 0.9 megawatt/tonne, so that the material alone 
would contribute 1.1/e,e, tonnes/megawatt to the specific weight of the propul- 
sion unit. This is much too high according to the criteria which we are applying 
in the present paper. Ce!44 and daughter product Pr’#4 would have a power 
rating 25 times higher than Sr%/Y% and would fall well within the desirable 
region of specific mass. However, its half-life (290 days) is inconveniently short 
and its power output would deteriorate too rapidly. 

Other possible radioactive materials would include Po?!® which. is produced 
by absorbing neutrons in Bi?!®. This is an alpha emitter with about 5 times the 
power rating of Ce!44, but a half-life of only 145 days. It would have to be 
deliberately manufactured unless extensive use was made of bismuth as a coolant 
in fission or fusion reactors. 

It is not possible to comment on the use of fusion reactors in this connection 
for the obvious reason that no one has ever built such a device and any attempt 
to predict specific masses would be highly speculative. However, it is likely 
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that in such systems as, also, in fission reactors the specific mass will decrease 
as the size and total power output increases. This would be particularly true 
in shielded systems. 

Fission reactors would appear, at the present time, to be the most probably 
sources of energy for electrical propulsion devices. There is no fundamental 
limitation to the rate at which energy may be released in the core of a reactor 
other than that set by the process of removing the heat as it is produced. The 
EBR-1 liquid metal-cooled fast reactor ran for several years at heat ratings 
up to about 300 kilowatts per litre of core [8] and one could not say that this 
represents the limit of what might be achieved even at the present time either 
with liquid metal or even with high pressure gas cooling. The question arises 
as to the ratio of overall mass of the system to the volume of the core. This will 
depend primarily, on the degree of shielding adopted. One must therefore consider 
the philosophy involved in determining the necessary extent of the shielding. 
If the vehicle were in the nature of an unmanned probe, there would be little 
point in providing any shielding except locally to protect certain instruments. 
The same principle might be adopted in the case of a manned vehicle insofar as 
a shadow shield could be provided between the propulsion unit and any life 
container. Shadow shielding would be very effective in space owing to the 
complete absence of any scattering material. However, care would be needed in 
designing the layout of the vehicle otherwise the superficial area of the shadow 
shield would not be substantially less than the outside surface area of the reactor 
and nothing would have been gained. In any case it would be difficult to envisage 
the average surface area of a shadow shield being less than about 20% of the 
average surface area of a shield completely surrounding the core and reflector 
of the reactor, so that the gain at most, could only be by a factor of 5. 

Some comment should also be made on the question of access to the power 
plant when it was shut down after sustained operation. Considerable residual 
radioactivity would be present in the case of a fission reactor and this would 
necessitate the use of shielding. However, in this instance, as during actual 
operation shadow shielding might be utilised and, in fact, the same screens might 
be used in both cases. 


Table I 





Core Mass (M Heat 
Remarks Volume i ao fe Output (H) 
(m.3) eens) megawatt 


H|M 
megawatt/tonnes 





Bare Core Any size 1.5 t/m* 500 MW/m.? 330 
Completely Shielded Reactor y 250 1,000 4 
Completely Shielded Reactor 1,000 15,000 
Shadow Shielded Reactor y 50 1,000 
Shadow Shielded Reactor 200 15,000 


It is impossible to arrive at any definite conclusion about shielding mass 
without a detailed consideration of the layout of the reactor. One general point 
however can be made, namely, that the larger the reactor core becomes the less 
will be the proportionate mass of the shield, since the mass of a complete shield 
will go up as the square of the linear dimensions of the core while the mass of 
the latter will increase as the cube. Thus one would expect far more favourable 
specific masses to result from the use of very large reactors than from very small 
ones. Table I is an estimate of the mass factors which might be achieved in 
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unshielded, partially shielded or completely shielded systems without departing 
from present day technology. The volume heat rating assumed in the core is 
somewhat higher than that achieved in EBR 1, but would not be unreasonable. 

From Table I it will be seen that, except in the case of the smaller completely 
shielded reactor the figures fall within, or near, the region of interest. Thus, if 
we take the product ¢,e, as low as 0.2, the smaller shadow shielded reactor would 
contribute 0.25 tonnes/megawatt to the specific mass while the larger system 
with a shadow shield only about 0.07 tonnes/megawatt. Of course, these figures 
do not mean a great deal since they are not based on detailed designs. However, 
they may be taken as a guide to the specific masses that might be achieved 
without too much difficulty and as such they indicate that the use of a fission 
reactor should not lead to any serious limitation in performance. 


2.2. The Radiator 


Most of the heat produced in the source would probably have to be rejected 
from the vehicle, in fact, for the sake of argument we might assume that the heat 
produced and heat rejected are substantially equal. The only process for heat 
rejection is that of radiation so that the ultimate heat sink would need to take 
the form of a radiator having a large surface area and a high emissivity. We 
might conceive of this as a large open network of tubes sufficiently spaced so 
that each element of surface ‘‘views’’ an almost complete hemisphere of open space. 
If one supposes that the surface is, everywhere, at a temperature JT, °K. then 
for a tube thickness ¢ cm. the mass of the radiator may be taken as approximately 
1012 dt/AT,4 tonnes/megawatt of heat radiated, where d is the density (gm. cm.~§) 
of the tube material and A may be expected to have a value of about 4 
(watts cm.~? deg. K.~4) for a reasonably ‘“‘black’’ surface. 

Provided that 7, did not exceed about 700 °K. one might consider the use 
of a light alloy! (d~2gm./cm%). At still higher temperatures up to about 
1,300 °K. a stainless steel (d = 7.5 gm./cm.%) might be employed, and higher 
still, perhaps, molybdenum (d = 10.2 gm./cm*). The thickness ¢ would depend 
upon the stresses resulting from the internal pressure of the heat transfer fluid 
(which we are assuming, for the moment, to be gaseous), but also upon such 
factors as leak tightness, internal corrosion by the fluid and external errosion 
by interplanetary dust. The contribution towards the specific mass of the propul- 
sion system allowing for efficiency factors will be: 


ie egea| 10}? dt 
| Oba | AT, ; 

We would not wish this to exceed 0.1 tonnes/megawatt, if possible, and with 
this figure in mind and taking ¢,e¢, = 0.20 we find that the necessary radiator 
temperature should be 103 (10 dt)/4 °K. Taking d = 7.5 gms./cm., ¢ = 0.02 cms. 
one arrives at a required surface temperature of 1,100 °K. Such a figure is almost 
certainly excessive when considered as the lowest temperature in a heat cycle 
involving conventional prime movers. If, however, one relaxes the figure for 
specific mass contribution to 0.2 tonnes/megawatt and if, by using a beryllium 
alloy d could be reduced to 2.0 gms./cm.* with the-same thickness ¢ then the 
radiator surface temperature might be brought down to a value of about 700 °K. 
In considering the use of a gas turbine or other suitable prime mover we may 
consider this last figure as a possible sink temperature. 


1 Assuming the use of beryllium as the main component of the alloy still higher 
temperatures might be specified with d ~ 2 gm./cm.’. 
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2.3. Prime Movers 
2.3. a) Mechanical Component 


As a possible prime mover we will examine the case of a gas turbine in a 
simple constant pressure closed cycle. If 7, is the inlet temperature to the 
turbine and 7, the inlet temperature to the compressure the overall efficiency 
will be: 

mr, i - 7) — 5 — 9 
& = — + 
eT, — T;((y — 1) + &) 

In this expression e, and e; are respectively the isentropic efficiencies of the 
compressor and turbine and y is (p,/p,)'"— »/” where p, and f, are the inlet and 
outlet pressures at the turbine and y of course is the specific heat ratio. Table II 
tabulates the optimum values of ¢é for a series of ratios of 7,/7, assuming 
€, = & = 0.87 which may be considered to be a reasonable figure for these 
efficiency factors. 


Table II 





T,/T, y for optimum é, 





0.200 ; 0.40 
0.150 , 0.32 

0.300 82 0.26 

0.350 0.21 0.30 
0.400 ‘ 0.16 0.24 
0.450 ; 0.12 0.18 
0.500 p 0.085 0.145 


It should be noted that the pressure ratio across the compressor has been 
assumed to be the same as that across the turbine, i.e. the pressure losses in the 
heat source and radiator have been neglected. This assumption would be justified, 
if the gas pressures in the system were very high by comparison with these losses. 

From Table II it will be seen that the efficiencies fall far short of the ideal 
CARNOT efficiencies. If one wished to make e, = 0.25, the necessary value of 
T, would be 0.31 7,. Now for a rough assessment we may identify 7, with 7, 
the radiator temperature. Of course, in practice 7, will vary from its inlet to 
outlets end and at its lowest point it must be less than 7,. However, it seems 
fair, for the sake of argument to take 7, = 7,. The lowest useful value of T, 
was considered in the previous section to be 700 °K., so that the turbine inlet 
temperature needed to give ¢) = 0.25 would be 2,250 °K. It is difficult to envisage 
the construction of moving machinery operating in a gas at such high temperatures 
though it is perhaps not entirely ruled out. A more natural procedure is to look 
for ways of reducing 7,. One method which has been adopted in closed cycle 
gas turbines would be to introduce a heat exchanger between the turbine and 
compressor outlets so that some of the waste heat from the turbine is recovered 
by the gas as it goes from the compressor back to the heat source. Assuming a 
value of 75°% recovery, by which we mean that the rise in temperature of the gas 
leaving the compressor is 0.75 of the temperature difference between the turbine 
and compressor outlets, then the efficiencies achieved would be those listed in 
the column é,! of Table II. A value of ¢) = 0.25 would now require 7, = 0.39 T, 
and the turbine inlet temperature would be reduced to 1,800 °K. 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 2 11 
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It is hardly necessary to point out that improvements in e, and e, over the 
assumed value of 0.87 would lead to worthwhile increases in é. However, it 
could be argued that steps taken to increase ¢, might lead to heavier turbines 
and compressors and thereby offset any improvement in the component specific 
masses of the radiator and heat source. This might well be the case and any very 
detailed study of the electrical propulsion system would have to take careful 
account of the interdependence of component specific masses in seeking an 
optimum for the total. 

In taking the example of a gas turbine system, we have, perhaps, not selected 
the best case from the temperature standpoint. Heat engines depending upon 
the RANKINE cycle may certainly be expected to approach much closer to the 
CARNOT efficiencies. Thus a value of 50°, of the ideal cycle efficiency should be 
achieved without very great difficulty. In that case a value of ¢) = 0.25 with 
T, = 700 °K. would correspond to a turbine inlet temperature of 1,400 °K. 
which is much more modest than in the gas turbine case. Furthermore, the large 
compressor of the gas turbine is replaced by a small low power pump for recir- 
culating the liquid working fluid from the condenser to the boiler. There are 
several disadvantages, however, in using a RANKINE cycle. In the first place 
there is an exponential relationship between vapour pressure and temperature 
so that for a given ratio of 7, to 7, there will be a much larger pressure ratio 
than in the case of the gas turbine. Hence the turbine in the RANKINE cycle 
may be expected to be much larger than in the gas cycle. Also in a large proportion 
of the system the working fluid being in a liquid state might contribute seriously 
to the total mass — particularly if mercury were employed. Finally, the author 
is by no means certain that satisfactory condensers and boilers could be developed 
to function in the absence of gravity. This would not be a fundamental objection, 
however, since the vehicle might be rotated. 

Taking the above arguments into account it seems more probable that the 
gas turbine would be used rather than an engine depending on a condensible 
fluid. There appears to be no reason why this component, i.e. a gas turbine- 
compressor unit should contribute more than about 0.5 tonnes/megawatt! 
to the specific mass provided that a high gas pressure is adopted and that one does 
not seek to utilise excessive pressure ratios in the turbine and compressor. This 
of course, is already greater than one would like since it is the figure which we 
are specifying for the total specific mass. Obviously, one would seek every means 
to design much lighter turbines and compressors but this would be very difficult 
in the light of the high temperature requirements which would lead to a demand 
for lower stresses and higher density materials. 


2.3.6) The Electrical Component 

Very little can be said about this except that present day electrical equipment 
tends to be at least an order of magnitude too massive. Except in the case of 
relatively small generators for aircraft application there has probably been no 
serious attempt to greatly reduce the mass of such equipment. It may be possible 
to achieve a specific mass as low as 1 tonne/megawatt for this equipment (5), 
but much greater improvement must depend upon a complete breakway from 
present principles. Perhaps, the best chance of achieving a great advance in the 
direction of much lighter electrical plant lies in the development of the electrostatic 
generator (9. Operation in vacuo will permit the use of very high fields limited 
only by field emission and under such circumstances electrostatic induction may 


1 If eg is approximately equal to e, and ég is close to unity, of course, the available 
shaft power will be roughly equal to the useful output power of the propulsion system. 





Electrical Propulsion Systems in Space Flight 153 


be more favourable than electromagnetic induction as a means of generating e.m.f. 
Since the materials used in the electrostatic system would be much lighter than 
the copper and iron of the conventional generator, one might be encouraged to 
expect a large improvement in the power to mass ratio. 


2.4. Other Possibilities in the Generation of Electricity 


It is apparent from the foregoing discussion that the rotating equipment is 
likely to contribute the major proportion of the mass of the complete generator. 
In fact there appears little likelihood that the overall specific mass of 0.5 tonnes 
megawatt, which we have set as the criterion of desired performance, could be 
met using any presently conceivable prime mover. Obviously there is a great 
incentive to seek means of eliminating the rotating components. One method 
which has been discussed at length by several authors involves the use of 
thermocouples [3, 4]. However, the general conclusion seems to be unfavourable, 
in respect of specific mass and efficiency. It is not proposed to discuss this method 
further in the present report. 

In the long term, the most likely development which could lead to a major 
advance in this application lies in the possible utilisation of a plasma as the working 
fluid. The plasma would receive its energy in the heat source, the thermal energy 
so obtained being converted into kinetic energy of a jet or shock wave moving 
at high velocity. This would then pass through a magnetic field and since the 
plasma would be a good conductor of electricity the system would form a generator. 

If the source of energy were a fusion reactor, it is almost certain that one 
would adopt a procedure of direct generation from the interaction of the plasma 
and a magnetic field since the temperatures would then be enormous and the 
electrical conductivity of the plasma would be orders of magnitude higher than 
that of copper. However, it is not necessary to have the plasma at such elevated 
temperatures: Provides that the medium is completely ionised the electrical 
resistivity is given by the approximate relationship (10): 

r ~~ 104/T? ohm-cm. 

With a suitably chosen working fluid, i.e. one having a low ionisation potential, 
complete ionisation! could be obtained at temperatures less than 10,000 °K. 
depending, of course, on the pressure. Even in the case of helium which has the 
highest ionisation potential, the necessary temperature for complete ionisation 
would not generally exceed about 50,000 °K. 

While the application of this method might be regarded as certain in the 
case of a hypothetical fusion reactor, it is also possible that it could be applied 
with a fission energy source {11}. Since one could not obtain temperatures 
~ 10,000 °K. by the normal processes of heat transfer from a solid to a gas, 
the fission fragments would have to deposit energy directly in the working fluid. 
In fact, the fissile material would, itself, form the working fluid or part of the 
working fluid. Uranium has a low ionisation potential (4 volts) and in this respect 
would be very satisfactory. On the other hand, being a heavy atom with very 
many degrees of freedom in the electron energy levels, it is a good emitter and 
absorber of radiation. As a result, a uranium plasma may be expected to be a 
reasonably good radiator. Since the blackbody radiation at a temperature of 
10,000 °K. is 57,000 watts/cm?, one might expect to: have surface heat fluxes, 
due to radiation alone, in the region of 10,000 watts/cm.?, if operation was contin- 
uous. This suggests that operation would need to be intermittent with relatively 
short intense pulses. 


1 We mean by this the removal of a single electron from nearly every atom. 
11° 
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Although the plasma system avoids the use of rotating machinery, it is still 
a heat engine with various possible thermodynamic cycles. The direct generation 
of electricity in the strictest sense would eliminate heat energy as an essential 
step in the process of generation (though this would not appear as heat). In the 
process of direct electricity generation the recoiling fragments from the nuclear 
reaction would do work in generating an electrostatic field. Thus, in a fission 
reactor one could envisage the fissile material as a thin coating on one of two 
parallel plates, carefully insulated from one another and separated by an evacuated 
space. One half of the fission fragments would cross the gap and since they each 
would bear an electrical charge they would set up and maintain an electric field 
between the two plates. The equilibrium potential difference would be in the 
region of 3 to 4 megavolts. While the process sounds simple in principle, it is 
by no means certain that it would work in practice. The main difficulties, perhaps 
insurmountable, would lie in the achievement of adequate insulation and the 
prevention of short circuiting currents due to thermionic and field emission. The 
latter effect would demand a minimum plate separation of about one centimeter 
and since the thickness of the layer of fissile material would need to be 
~ 1 mgm./cm?, some 10’ to 108 cm.? of coated area would be needed in the reactor. 

The core volume including moderator would be in the region of 100 m.% 
Less than 50°, of the total fission energy would be utilised — the remainder 
would be released as heat which would be transferred directly to the radiator. 
However, the situation would be better, in this respect, than in the case of 
conventional heat engines, since the radiator temperature would no longer be 
that of a sink in a heat engine cycle but would actually be very near to the 
maximum temperature in the reactor. 

If radioactive materials were used as energy sources, they would probably 
be used in a direct method resembling that described in the previous paragraph. 
A very simple procedure for doing this is described in [1). 


3. The Accelerator 


The accelerator producing the propulsive jet of the electrical rocket might 
take either of two forms, namely: 

(i) A beam of positive ions accelerated in an electrostatic field and sub- 
sequently neutralised by the emission of a corresponding number of electrons. 

(ii) A jet of neutral plasma accelerated magnetically. 

The former procedure has been described at length in the literature and it 
is not necessary to repeat this in the present paper. However, it may be noted 
that the general conclusions, which may be reached about electrostatic accelera- 
tors are as follows: 

(i) the accelerating potential and electrical field intensity should be high. 

(li) the ion current should be kept as low as possible. 

These criteria result from the fact that a considerable amount of energy must 
be wasted in isolating the positive ions before they are accelerated — with the 
most optimistic estimates, several kilowatts per ampere of ion current. Fur- 
thermore, the conditions of space charge limitation in the ion beam make it 
desirable to work with the highest possible accelerating potential and low overall 
currents. 

An important consequence of the above criteria is that they make it necessary 
to use relatively massive ions. If A is the atomic mass of the ion, assumed to 
be singly charged, the exhaust velocity being u (km./sec.) and the accelerating 
potential V (volts) 


A= 196 V/u?. 





Vol 
5 
195 
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It would certainly be necessary to choose V in excess of 104 volts so that 
with « = 100 km./sec. the value of A would have to exceed 200. Thus, unless 
one utilised much higher velocities, the electrostatic method would not seem to 
be particularly appropriate. In the opinion of the author the velocity region 
around 100 km./sec. belongs to the magnetic method of acceleration, while the 
electrostatic method would become more appropriate, if the desired velocities 
were an order of magnitude higher. 

Experiments in the magnetic acceleration of plasma have been reported in 
(12, 13, 14) and velocities in the region of 100 km./sec. or more have been obtained. 
Essentially we may consider the accelerator as consisting of a pair of parallel 
rails between which an electric field E (volts/cm.) is applied with a magnetic 
field H (oersted) mutually perpendicular to the rails and to the field E. If 0 is 
the density of the plasma and 7 the current density (amperes) through it, then 
the acceleration of the plasma would be given by: 

dv 7H ee 
uz am 10 cm. sec. ®. 

As the velocity v of the plasma increased a back e.m.f. would be induced 
equal to v H/108 volts/cm., the situation being exactly similar to that in an 
electric motor. If the rails were infinitely long then ; would eventually fall 
to zero and the velocity would reach a limiting value v) where: 

vo = 10° E/H cm./sec. 

At any other time when 7, 7, 9 and v are the respective instantaneous values of 

resistivity, current density and velocity we should have: 


H 

108 
from which one can deduce the equation of motion of the plasma along the 
rails, namely: 


(vYy—v=7] 


vdv = dv -_ 
ie hh re 
x being the distance measured along the rails from the origin. 

The integration of this equation represents a difficult problem in magneto- 
hydrodynamics, since in practice 7 and 9 will vary in a very complicated manner 
as the plasma moves along the rails. It is doubtful, in fact, if a purely theoretical 
treatment of the problem, would give satisfactory results, unaided by experiment. 
Certainly it is not within the scope of the present paper to consider the problem 
in any detail. It will be assumed here that 7 and o are constant in which case 
we may show that the relationship between the length / of the rails and the exhaust 


velocity u would be 
10°70 Up 
j= rp (in |. |-+. 


It has also been assumed that H is constant which may not be true in practice. 
If we assume that « = 0.9 v9, then the necessary length of the rails will be 
given by: 


—), 


14x 10% rov 1.55 x 10’rou 
The consequence of # not being equal to vy is that current will be flowing in 
the plasma as it leaves the rails. In that case the plasma would carry away with 
it a circulating current (as in Bostick’s plasmoids) and a corresponding magnetic 
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flux. The energy associated with the current and field would gradually dissipate 
itself as heat due to the resistivity of the plasma. Another source of energy. loss 
would lie in the heat communicated to the plasma by the passage of current 
during the accelerating process. This would be used up in ionising and heating 
up the plasma and in maintaining energy losses. Since the time of acceleration 
will be very short (of the order microseconds) the process, almost certainly, can 
be regarded as adiabatic and the only loss, therefore (in addition to the above- 
mentioned electromagnetic energy loss), would be in the residual enthalpy of 
the plasma. There is no reason why the latter should be very significant bearing 
in mind that the resistivity of the plasma (~ 104/T*/? ohms) decreases rapidly 
with increasing temperature and at 10° °K. would already be comparable with 
that of some liquid metals, e.g., bismuth or mercury. On the other hand a tem- 
perature of about 10’ °K. would be needed to give thermal energy comparable 
to the kinetic energy of a jet of plasma of medium atomic weight moving at 
100 km./sec. 

As in the case of the plasma generator, one would not expect this device to 
function in a continuous manner, because of the high temperatures. The plasma 
would be accelerated in bunches, each bunch starting perhaps in the form of a 
wire short circuiting the rails (as in [14]) or as a jet of conducting liquid squirted 
from one rail to the other. Sodium might be selected as a suitable fluid since it 
is cheap and plentiful. The initial surge of current in the wire or jet would 
vapourise and then ionise it giving rise to a column of plasma spanning the rails. 
The plasma would continue to heat up but should generally acquire kinetic 
energy from the acceleration process more rapidly than thermal energy. It 
might be expected that under some circumstances the current through the plasma 
would produce a pinch effect — in which case the density of the plasma would 
remain high. To examine this aspect or the matter of the stability of the plasma 
is outside the scope of the present report. 

The specific mass of a plasma generator may be determined largely by the 
equipment required to produce the accelerating fields and also by any electrical 
capacity needed in “‘smoothing”’ the potential applied to the rails. Since individ- 
ual accelerating pulses would last only a few microseconds and there would 
probably be millisecond intervals between pulses the average duty of current 
carrying conductors or any coils producing magnetic fields would be relatively 
low. The useful power output of the device would be e, Vf watts, where e, is 
the accelerator efficiency, V and I the average applied potential and total current 
through the plasma. An examination of the equations given above and other 
factors suggests that V might be in the region of a few kilovolts whence the 
average current per megawatt would be measured in hundreds of amps. The 
magnetic acceleration field would be measured in tens of kilo-oersted but this 
would be applied over a very small volume and, if necessary it could be provided, 
by current pulses in ironless coils. (In the experiments described in [12, 13, 14) 
the self-field of the loop formed by the accelerator and power supply was used.) 
Taking these factors into account it appears likely that a plasma accelerator 
could be some orders of magnitude lighter than a conventional electric motor 
of comparable power and there seems to be no reason why specific mass substan- 
tially lower than 1 tonne/megawatt should not be possible. 


4. Conclusions 


To be of any value in astronautics, electrical propulsion systems would need 
to develop exhaust velocities of about 100 km./sec. At the same time, it would 
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not seem likely that accelerations much below | milligee (i.e. 1 cm./sec.*) would 
be very useful. The combination of these criteria suggests that the overall 
specific mass of the propulsion system should not exceed about 0.5 tonnes/mega- 
watt. 

The proportion of specific mass contributed by the energy source, if this 
were a nuclear reactor should be well below this overall value. The contribution 
due to the waste energy radiator should also be well within the limits though 
this might imply the need for rather high temperatures in the heat energy cycle, 
substantially higher, in fact, than those encountered in present day gas turbines. 
Apart from the high temperature difficulty there is a marginal possibility of 
bringing the specific mass of a turbine-compressor unit to within the specified 
limit. However, present day electrical generating equipment falls far outside 
the range and the only hope for a really drastic improvement would appear to 
lie in the development of electrostatic generators. 

There is an obvious need to eliminate rotating machinery from the system 
and one possible way of doing so would be to adopt a ‘‘plasma generator’. No 
attempt is made to estimate the specific mass of such a system since it is in a 
much too early and conceptional stage to be properly assessed. The direct 
generation of electrical fields by recoiling fission fragments or alpha or beta 
particles might also be regarded as possible methods of eliminating conventional 
prime movers. In all cases the proposals are highly speculative and considerable 
technical difficulties are envisaged. 

In considering possible forms of accelerator for electrical propulsion systems 
there are good reasons for rejecting the electrostatic method, at such “low” 
exhaust velocities (i.e. 10’ cm./sec.) in favour of a magnetic plasma accelerator. 
There appears to be no reason why the latter should not be both efficient and 
relatively light. Ultimately one might expect the electrical propulsion system 
to consist of a closed cycle plasma generator coupled to a magnetic plasma 
accelerator, it is too early, yet, to say just how low the specific mass of such a 
system might be, but it might well possess considerable promise in this respect. 
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Buchbesprechungen — Book Reviews — Comptes rendus 


Einfiihrung in die Atomphysik. Von W. FINKELNBURG. Fiinfte und sechste 
Auflage. Mit 266 Textabb., XI, 537 S. Berlin-G6éttingen-Heidelberg: Springer- 
Verlag. 1958. Geb. DM 45.—. 


Vor eineinhalb Jahren wurde an dieser Stelle die 4. Auflage (1956) des vorliegenden 
Werkes besprochen, der Mitte 1958 schon die 5. und 6. Auflage folgte. Schon daraus 
folgt die groBe Beliebtheit des Buches, das wieder auf den neuesten Stand gebracht 
wurde. Dies wurde durch viele einzelne Verbesserungen, Revision aller Zahlenwerte, 
vor allem aber durch die Umarbeitung der Abschnitte tiber Kernreaktoren, Mesonen 
und Hyperonen sowie Supraleitung erreicht, also jener Teilgebiete, wo die Kentnisse 
und Forschungsergebnisse am stiirmischsten fortschreiten. Auch der Abschnitt 
tiber die Kernreaktionen im Innern der Sterne wurde neu verfaBt. Trotzdem konnten 
gegentiber der letzten Auflage einige Seiten eingespart werden, so daB der Preis un- 
verandert blieb. 

Fiir den astronautisch interessierten Leser wird nach wie vor besonders das Kapitel 
V (Physik der Atomkerne) von meistem Interesse sein. Das Buch ist besonders den 
Studierenden der Physik und jenen Astronauten zu empfehlen, die sich, selbst auf 
anderen Teilgebieten tatig, einen griindlichen, systematischen Uberblick iiber die 
heutigen Probleme und letzten Ergebnisse der Atomphysik verschaffen wollen. 

F. Hecut, Wien 


Physik und Technik der Atomreaktoren. Von F. Cap. Mit 100 Textabb., XXIX, 
487 S. Wien: Springer-Verlag. 1957. Geb. S 384.—, DM 64.—, $ 15.25, sfr. 65.50. 


Der Verfasser, anerkannter Fachmann auf dem Gebiet der Reaktorphysik, hat 
die deutschsprachige Fachliteratur um ein tiberaus wichtiges Werk bereichert, das 
demjenigen, der es griindlich durcharbeitet, zu allen Fragen der Kernreaktoren einen 
geschlossenen Ein- und Uberblick gewahrt. Schon die Beschaffung und Auswertung 
der notwendigen auslandischen Literatur, darunter vor allem zahlreicher Einzel- 
berichte, stellt eine auBerst anerkennenswerte Leistung dar. Das im Herbst 1957 
erschienene Buch konnte noch den Entwicklungsstand vom Anfang desselben Jahres 
mit verwerten. 

Der Leser wird in den einzelnen Kapiteln systematisch von den kernphysikalischen 
Grundlagen durch die Theorie der homogenen und der heterogenen Reaktoren bis 
zu ihrem Bau und Betrieb geleitet. Listen der zu dem erwahnten Zeitpunkt existieren- 
den oder im Bau befindlichen Reaktoren mit deren kurzer Charakterisierung stellen 
eine sehr wichtige Erganzung dar. SchlieBlich werden noch die Verwendungszwecke 
von Reaktoren und Rechtsprobleme besprochen. Auch die Atomraketen werden 
kurz gestreift. Besonders wertvoll scheinen dem Rezensenten die vielen Ubungs- 
Beispiele am Ende jedes Hauptparagraphen, die allerdings viel Arbeit und nicht 
unbetrachtliche mathematische Kenntnisse erfordern. 

Das Verzeichnis der in der Reaktorphysik benutzten Symbole beansprucht nicht 
weniger als 15 Seiten, das deutsch-englische Sachverzeichnis 20 Seiten. Angesichts 
der Aktualitat des behandelten Gebietes darf erwartet werden, daB bald eine Neu- 
auflage notwendig sein wird. F. HecuT, Wien 
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Escape from a Circular Orbit with Finite Velocity at Infinity 
By 
R. S. Long! 


(Received September 1, 1958) 


Abstract — Zusammenfassung Résumé 


Escape from a Circular Orbit with Finite Velocity at Infinity. The problem of 
programming the thrust direction of a rocket in order to escape from a circular orbit 
with minimum expenditure of fuel is considered, on the assumptions that the rocket 
thrust per unit mass is large and constant, and that the velocity to be reached at 





Vol. infinity is specified. The use of transverse thrust and of tangential thrust is also 
considered. It is found that tangential thrust gives a close approximation to the more 
L339 complex optimal thrust programme. 





Entweichen aus einer Kreisbahn mit begrenzter Geschwindigkeit im Unendlichen. 
In der vorliegenden Arbeit wird das Problem der Programmierung der Schubrichtung 
einer Rakete mit dem Ziel des Entweichens aus einer Kreisbahn unter minimalem 
Treibstoffverbrauch betrachtet. Dabei wird angenommen, daB der Schub der Rakete 
je Masseneinheit gro8 und konstant ist und da8 die in unendlicher Entfernung zu er- 
reichende Geschwindigkeit eine bestimmte sein soll. Auch die Verwendung von quer 
gerichtetem und von tangentialem Schub wird erértert. Es ergibt sich, daB tangen- 
tialer Schub zu einer engen Annaherung an das kompliziertere Optimalschubprogramm 
fiihrt. 














Libération d’une trajectoire circulaire avec vitesse finie a Pinfini. La programmation 
de l’orientation de la poussée d’une fusée en vue de se libérer d’une trajectoire cir- 
culaire est considérée du point de vue d’une consommation minimum. La poussée 
massique est supposée grande et constante et la vitesse a l’infini spécifiée. L’utilisation 
d’une poussée transversale ou tangentielle est aussi envisagée. La poussée tangentielle 
donne une bonne approximation a la programmation optimale complexe. 










1. Introduction 










LAWDEN [1, 2] has derived general equations which determine the optimal 
thrust direction programme for escape from a circular orbit. In [2], on the 
assumption of large constant thrust / per unit mass and with zero velocity of 
arrival at infinity, an explicit formula for the throw-off angle is given to order 1/f, 
and the mass ratio is calculated to order 1//2._ The result is compared with the 
non-optimal programmes which have been investigated by TsIEN [3] and BENNEY 
[4], under the same conditions. TsIEN gave the mass ratio for the case of 
transverse thrust and BENNEy for the case of tangential thrust. 











1 Department of Mathematics, University of Canterbury, Christchurch, New 
Zealand. 
Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 3-4 
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The object of the present note is to state, and briefly indicate a method of 
derivation of, the corresponding solutions when the velocity required at infinity 
is specified to be greater than zero. We shall use the methods and notation given 
in [2]. The only basic equations given there which require modification are (7) 
and (47), in which the right hand sides will be replaced by V2, where V. is the 
velocity at infinity in terms of the units there used. It is actually the ratio of 
the velocity at infinity to the velocity in the circular orbit. 

We have W = clog (M,/M,), where 

M, = initial mass of rocket, 
M, = final mass of rocket, 
c = exhaust velocity of the motors. 


W is then the characteristic velocity and we write 
W=W,+AW,+27W,4+..., 
where A= 1/f. 
For convenience, we write 
a= \/(2+V.3). 


i 
2. Optimal Thrust Directi 
| ptima ru irection 195 
We find 
W,=a-1, 
W, = 0, 
y, — @— Us @e+) 
oT. > ee oe 
The throw-off angle is 
_ wif + i= a)? 
ee ee 


3. Tangential Thrust 


We now solve eqs. (18) with the addition that 
ujv = tang 
for all tr. To zero order in A, this is 
Uo/Up = tan do. 
Eqs. (21) and (24) give ti/v) = tan ¢o, hence 
Ug/ Vg = Uo/Uo, 
whence by integration u) = C vg, where C is a constant. When t = 0, % = 0 
and vy = 1, hence C = 0, so that uj = 0 and ¢) = 0 for all r. We then find 


v=t+1, W,=a-1, tT =1. 
To the first order in 4, the equation u/v = tan ¢@ now gives 
My = $1 % = (t+ 1) dy, 
whilst from eq. (22) 


ty = $, + U9? — Soe tae eS. 


The solution of this equation under the initial condition u, = 0 when t = 0, is 
u, = $(t + 1)® — (c+ 1) log (tx + 1) —$(t + D). 
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The solution can now proceed as in [2], and we find 
W,=0, 


1 
Wi= a a3 + 12% — 16 +5 — 12alog a . 


4. Transverse Thrust 


In this case ¢ = 0 for all t and we find, 


Wyo=a—1, 

W,=0, 

W,= ‘(a —1)4(2a2 + 8a +5). 
180 « 


5. Conclusions 





In all cases considered Wy = « — 1 and W, = 0. 

Table I gives the values of W, in the above three cases for V = 0, 1, | 2, | 3, 2. 

Table II gives the corresponding percentage increase in the mass ratio for the 
non-optimal cases over the optimal case. 


Table I 





Optimal W, Tangential W, Transverse W, 











0 0.001 481 0.001 615 0.002 349 
1 0.010 897 0.012 321 0.022 897 
\2 | 0.031 250 | 0.036 019 0.080 556 
3 | 0.062 951 | 0.073 413 0.190 746 
2 0.105 744 0.124 258 0.366 391 





Table II 










Tangential Transverse 















| 0.013 k 0.087 & 
l 0.142 k 1.20 k 


V2 | 0.477 k 4.93 k 
/3 1.05 & 12.8 


1.85 k 26.1 k 








where k = A2/c. 
Table II shows clearly that for V. >1 and a reasonable value of &, e.g. 
k = 4 [2], the use of a transverse thrust compares unfavourably with the optimal 


thrust programme, but that up to VV. = 2 the use of a tangential thrust gives 
a good approximation to the optimal programme. 


12 
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Der Bau der Mondoberfliche im Vergleich mit der Erde 
Daten und Deutung 
Von 
Karl Krejci-Graf! 
(Mit 8 Abbildungen und 1 Mondkarte) 
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Zusammenfassung — Abstract — Résumé 


Der Bau der Mondoberfliche im Vergleich mit der Erde. Daten und Deutung. Die 
Deutung der Formen der Mondoberflache wird hauptsachlich dadurch erschwert, daB 
unsere Kenntnis der Erdrinde sehr beschrankt ist. Bei der Deutung sind die Regeln 
fiir Modellversuche zu beriicksichtigen: die physikalischen Eigenschaften der Stoffe 
mtissen dem MaBstab entsprechend geadndert werden. Bei Vorgdngen geht die 
mechanische Ahnlichkeit bei Anderung des MaBstabes verloren. 

Die Maria sind vermutlich Lavaergiisse entsprechend den groBen Eruptivdecken 
der Erde. Die Mondkrater sind als vulkanische Formen zu deuten. Die Meteor- 
hypothese versagt bei den reihenformig angeordneten Kratern und den gefiillten 
Kratern, z. B. Wargentin; die kreisrunde Form der Mondkrater ist nicht vereinbar 
mit dem schiefen Aufprall der Meteorite. Die Streifen miissen als Aschenauswiirfe 
gedeutet werden. An nutzbaren Mineralien ist das Vorkommen von Hydraten und 
Carbonaten, sowie von anderen Stoffen vulkanischer Exhalationen oder Auswiirfe, 
einigermaBen wahrscheinlich. 


The Structure of the Moon’s Surface as Compared with Earth. Data and Inter- 
pretation. Interpretation of lunar morphology is hampered by our ignorance of other 
than superficial phenomena of our own planet. — In interpretation, the mechanics 
of experiments in different scales should be considered: physical properties of materials 
have to be changed in correlation with the scale. Mechanical similarity is lost if the 
scale is changed. 

The maria are probably lava-sheets comparable to the large basaltic plateaus 
of Earth. The (brighter) terrae continue below the (darker) maria, as is evident from 
‘“‘drowned”’ structures in marginal regions. Maria are lower than neighbouring terrae, 
but are undulating territories, frequently higher in their central parts, or tilted rather 
than horizontal. The mean height of the maria equals the mean height of the terrae. 
Maria would become terrae if covered by craters, as is shown by the bright colour 
of isolated craters and their surroundings. — The distribution of heights of the Moon’s 
surface follows an asymmetric curve with one maximum, while the corresponding 
curve of the Earth has two well developed maxima; the hypselographic summation- 
curve is concave for the Earth but convex for the Moon; the features of Earth are 
due to erosion of heights and sedimentation in deeps, with the regions about sea- 
level as main bases for erosion and first levels of deposition; while the Moon has 


1 Geologisch-Palaontologisches Institut der Universitat Frankfurt a. M., Sencken- 
berganlage 32, Bundesrepublik Deutschland. 
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no equivalent to these processes. — Moon craters are interpreted as volcanic forms. 
The meteor-hypothesis is unable to explain linear arrangements, filling to the brim 
of craters (Wargentin), and circular shapes; meteorites should strike obliquely. — 


Stripes are interpreted as volcanic ashes. — Lunar volcanism seems to be char- 
acterized as monophasic, its forms therefore comparable to monophysic terrestrial 
volcanoes. — Differences of albedo of terrae and maria may be due to different 


rocks, different (rough or smooth) surface-forms, or different consistency (solid or 
dust). Powders are brighter than the rocks from which they originate, brightest 
if smooth. — Degree and angles of polarisation point to vitreous nature of the maria, 
and partial dust-covering of terrae, while the stripes seem to be formed by dust. 
Observations of polarisation data refer to large areas and are, therefore, not referable 
to specific rocks; such data are averages, the coincidence of which with the data of 
specific terrestrial rocks or minerals have no diagnostic value. — Of useful minerals, 
the presence of hydrates and carbonates as well as of other exhalation products 
seems to be to some degree probable. 


Structure de la surface lunaire en comparaison avec celle de la Terre. Faits et 
interprétation. L’interprétation des accidents de la surface lunaire est compliquée 
par notre connaissance limitée de la crofate terrestre. L’interprétation doit s’appuyer 
sur les régles de similitude pour des modeéles: en particulier les propriétés physiques 
des matériaux sont modifiées par l’effet d’échelle. En considérant des processus 
temporels l’effet d’échelle détruit la similitude mécanique. 

Les mers sont probablement des jets de lave correspondant aux épaisses couches 
éruptives de la Terre. I] faut assigner aux cratéres une origine volcanique. L’hypothése 
de l’origine météoritique est en contradiction avec la structure en chaine de quelques 
cratéres et le fait que d’autres cratéres sont remplis, cfr. par ex. Wargentin: la forme 
circulaire des cratéres est incompatible avec l’impact oblique des météorites. Les 
bandes doivent étre considérées comme des jets de cendres. En ce qui concerne 
Jes minéraux utilisables, la présence d’hydrates et de carbonates ainsi que d’autres 
matériaux volcaniques est probable. 


Inhalt 

I. Vom Bau der Erde. 1. Seismik und Erdinneres. — 2. Zustand, Bildung und 
Lagerung der Gesteine. — 3. Ursachen von Vulkanismus und Tektonik. — 4. Orogenese 
(Gebirgsbildung). — 5. Vulkanismus. — 6. GroBformen der Erdoberflache. 

II. Die Formen der Mondoberfliche. 1. GroBformen des Mondes. — 2. Maria und 
Terrae. — 3. Krater. — 4. Wiilste, Rillen, Streifen, Briiche. 

III. Vergleich und Deutung der Bauformen. 1. Modellversuche. — 2. Entstehung 
des Mondes. — 3. GroBformen des Mondes. — 4. Maria und Terrae. — 5. Krater. — 
6. Wiilste, Rillen, Streifen, Briiche. — 7. Vergleich zwischen Mondvulkanismus und 
Erdvulkanismus. — 8. Die Gesteine der Mondoberflache. — 9. Atmosphare und 


Verwitterung. 
IV. Praktische Folgerungen. 1. Landemdglichkeiten, Wegsamkeit, Unterktinfte. — 
2. Nutzbare Lagerstatten. 
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Der Bau der Mondoberflache im Vergleich mit der Erde 


Einleitung 

In nicht zu ferner Zukunft diirften bemannte oder unbemannte Raumfahr- 
zeuge auf dem Mond landen. Es scheint daher angebracht, zu tiberlegen, was 
wir vom Mond wissen, um daraus Schliisse fiir Landung, ersten Aufenthalt und 
erste Forschungsprogramme zu ziehen. Es muB darauf hingewiesen werden, wie 
unsicher und liickenhaft unsere Kenntnis von der Erde ist, und wie wenig man 
daher mit einiger Sicherheit iiber den Mond aussagen kann. 

Moge uns direkte Beobachtung bald weiterbringen. 


I. Yom Bau der Erde 
Alle Deutungen des Baues der Planeten miissen von den Kenntnissen ausgehen, 
die wir vom Bau der: Erde haben. Uber diesen Bau gibt es eine groBe Zahl von 
Hypothesen, die bisher meist stillschweigend als richtig vorausgesetzt, aber mit zu- 
nehmender Kenntnis der Geophysik immer unwahrscheinlicher werden. Es ist daher 
notig, zundchst zu klaren, was wir von der Erde einigermafen sicher wissen, und 
was so unsicher oder unwahrscheinlich ist, daB man es im Vergleich mit anderen 


Planeten besser nicht berticksichtigt. 

Das Alter der Erde wird meist als gleich dem Alter der Welt angegeben; letzteres 
,wachst‘' alle fiinf Jahre betrachtlich! 

Das Alter der Erde kann nicht aus dem Alter irdischer Gesteine bestimmt werden. 
Es ist unwahrscheinlich, daB bei der Bildung der Erde gleich auch eine differenzierte 
Kruste entstand. Es ist unwahrscheinlich, daB die erste Kruste die spateren geolo- 
gischen Verdnderungen (Gebirgsbildungen, Versenkung in grdBere Tiefen usw.) 
in einer Form iiberstanden hat, die heute eine physikalische Altersbestimmung 
sinnvoll erscheinen l4Bt. Es ist unwahrscheinlich, daB die altesten Gesteine an der 
Oberflache der Gesteinskruste liegen; daB die altesten Gesteine der Gesteinsober- 
flache auf den Kontinenten liegen; daB sie in erforschten Gebieten liegen und da8 
sie schon untersucht wurden. Grundsatzlich kann eine Altersbestimmung irdischer 
Gesteine nur ein Mindestalter, niemals Sicherheit fiir das wirkliche Alter der Erde 


ergeben. 
Was soll man aber zu den Versuchen sagen, aus den paar Bréckchen kosmischer 
Materie, die wir in der Hand haben, das Alter des Weltalls zu bestimmen ? 


Die Kenntnisse der Geologie beziehen sich auf die 4uBersten Teile der Erd- 
kruste. Nur zwei Bergwerke erreichen eine Tiefe, die fast dem zweitausendsten 
Teil des Erdradius gleichkommt; nur wenige Bohrungen sind tiefer als der 
tausendste Teil des Erdradius. — Verbiegungen der Erdkruste und spatere Ab- 
tragung der entstandenen Aufwélbungen fiihrten dazu, daB wir heute an einigen 
Stellen der Erdoberflache Gesteine finden, die ehemals in Tiefen vieler Kilometer 
lagen; kiihne Schatzungen nehmen an: bis zu 30 km tief, das ist etwa der zwei- 
hundertste Teil des Erdradius. 


1. Seismik und Erdinneres 

Aus noch gréBeren Tiefen kennen wir nur die Tatsache des Vorkommens von 
Erdbebenzentren (bis zu 740 km Tiefe). Die tiefen Erdbeben finden sich vor- 
zugsweise, aber nicht ausschlieBlich, um den Pazifik. Sie schlieBen sich an die 
Faltengebirge an, und zwar derart, da sie in plattenférmigen Raumen liegen, 
die mit etwa 40° Neigung von den Randgebirgen des Pazifik weg unter die Kon- 
tinente einfallen; die Bewegungsrichtung der Faltengebirge (gegen das Meer 
oder gegen das Festland) und die konyexe oder konkave Form der Faltengebirgs- 
bégen haben keinen EinfluB auf diese Anordnung!. 


1 GUTENBERG [10]: Abb. 3 bis 5 gegen Text S. 373; bei den Salomon-Inseln 
und Neuen Hebriden liegt die Grenze Kontinent/Meer offenbar auf der éstlichen — 
pazifischen Seite der Inseln. 
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Die Ursachen dieser tiefen Erdbeben sind noch durchaus unklar. Am wahr- 
scheinlichsten ist die explosive oder implosive Gitterdnderung von Mineralen 
bei Druckanderung, Erwarmung oder Abkiihlung. Es wiirde sich dann in den Erd- 
bebenraumen entweder um Gebiete zunehmender Belastung oder Entlastung, 
oder um Gebiete von Warmestrémungen oder um Grenzflachen von Gebieten 
verschiedener Temperatur handeln. Keinesfalls aber handelt es sich um Spriinge 
oder Briiche, da in einem Druckgebiet von 200 000 at und bei Temperaturen von 
vielen tausend Grad kein Stoff mehr die uns gelaufigen Eigenschaften eines Fest- 
kérpers hat, sobald ein starkeres Druckgefalle wirksam wird. Wenn man nicht 
annehmen will, daB sich ein solches langsam aufbaut — wobei es zum Gesteins- 
fluB, aber nicht zum Bruch kame —, mu8 man doch wieder auf pl6étzliche Gefiige- 
anderungen fiir das plitzliche Entstehen des Druckgefalles zuriickgreifen. 

Weiters ist uns aus den Erdtiefen lediglich die Fortpflanzung der Erdbeben- 
wellen bekannt. Wir wissen, daB deren Fortpflanzungsgeschwindigkeit mit zu- 
nehmender Tiefe zunachst allmahlich ansteigt, daB aber haufig in irgendwelchen 
Tiefen zwischen vielleicht 10 und 90 km ein sprunghaftes Ansteigen stattfindet 
(MouHorovicic-Unstetigkeit); darauf folgt dann ein weiteres Ansteigen bis zu 
2900 km Tiefe, wo die Fortpflanzungsgeschwindigkeit plétzlich stark abfallt. 
Es ist unbekannt, ob diese Verschiedenheiten in der Fortpflanzungsgeschwindig- 
keit der Erdbebenwellen mit Materialverschiedenheiten im Erdinnern oder 
lediglich mit Unterschieden im physikalischen Zustand der Materie zusammen- 
hangen. Insbesondere ist die gebrauchliche Zuordnung bestimmter Gesteine zu 
bestimmten Geschwindigkeiten (Granitschale, Peridotitschale) rein konventionell 
und durchaus hypothetisch. 

Auch tiber die Zusammensetzung des Erdkerns gewahrt die Seismik keinen 
AufschluB, solange iiber die dort herrschenden Temperaturen und tiber die Eigen- 
schaften der Materie bei hohen Drucken nur vage Vermutungen moglich sind; 
akzeptiert man allerdings diese Vermutungen, so kann man mit mathematischer 
Scharfe Schliisse bauen, deren Wahrheitsgehalt aber nicht gréBer ist als der der 
Pramissen. Den herrschenden Lehrmeinungen stehen diametral entgegengesetzte 
Anschauungen gleicher oder héherer Wahrscheinlichkeit gegeniiber. — Aus der 
Dichte der Gesamterde (5,5) gegeniiber der Dichte der Erdrinde (um 3) geht her- 
vor, daB das Erdinnere aus dichterem Material besteht. Ob es sich dabei aber 
um Materialverschiedenheiten oder lediglich um Strukturverschiedenheiten 
handelt, ist nicht zu entscheiden. Lediglich fiir die leichtesten Elemente (Wasser- 
stoff und Helium) scheint der Druck nicht auszureichen, um die nétigen hohen 
Dichten zu erreichen. Fast jedes andere Material aber, auch Kombinationen mit 
hohen Gehalten von H und He scheinen moglich zu sein. 

Aus der Zusammensetzung der Meteorite! (im Mittel von 350 beobachteten 
Fallen ein Gewichtsverhaltnis von 8 Stein- zu 1 Eisenmaterial) kann kein wie 
immer gearteter SchluB auf die Zusammensetzung der Erde gezogen werden. 


1 Die Meteorite bestehen aus nickelhaltigem Eisen (5 bis 20% Ni), ultrabasischen 
(kieselsiurearmen) Gesteinen oder Gemengen beider; sie sind urspriinglich stets 
vollig wasserfrei und enthalten Mineralien, die durch Wasser zersetzt werden. An- 
zeichen fir eine Herkunft von sehr kleinen Weltkorpern sind die mangelnde Trennung 
der verschieden schweren Elemente, Minerale und Gesteinskomponenten (mangelnde 
Schwere) sowie die Strukturlosigkeit (rasche Abkiihlung) mancher Meteoreisen 
(Ataxite); die WIpDMANSTATTENschen Figuren dagegen deuten auf sehr langsame 
Abkiihlung und daher gréBere Kérper. (Kleine und carbonado-artige Diamanten 
wie die der Meteorite scheiden sich aus Lésung in Eisen oder ultrabasischen Silikaten 
schon bei niedrigen Drucken aus.) Die physikalischen Altersbestimmungen der 
Meteorite variieren von kleinen Werten bis zum ,,jeweils gangbaren’’ Weltalter. — 
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Zunachst ist es unsicher, ob wirklich alle Meteorite von ein und demselben Welt- 
kérper stammen; sehr exzentrische, schiefe und riicklaufige Bahnen machen das 
wenig wahrscheinlich. Dann ist ungewiB, ob die Meteorite die Gesamtheit eines 
Weltk6rpers reprasentieren; es ware moglich, daB innere Teile eines Weltk6érpers 
beim Zerfall vergasen. SchlieBlich sind die Dichten der Planeten verschiedener 
Gr6éBen verschieden. Bei der Annahme, daB der Kern der Planeten von der 
AuBenzone materiell verschieden sei, miiBte man Planeten verschiedener GréBe 
verschiedenes Kernmaterial zuschreiben. Wollte man aus der Zusammensetzung 
der Meteorite einen Schlu8 auf die Zusammensetzung der Erde ziehen, so miiBte 
man dann annehmen, daB nicht nur alle Meteorite Triimmer eines einzigen Welt- 
k6rpers sind, sondern auch noch, daB dieser Weltkérper die GréBe der Erde ge- 
habt habe. — Eisenausscheidungen gehoren wahrscheinlich eher einer mittleren 
Zone der Planeten an als den hochkomprimierten Kernen, in denen Seigerungs- 
bewegungen kaum vorstellbar sind. Irdische Eisen finden sich sogar in Basalten 
der Erdoberflache (Ovifak, Briihl bei Kassel). — Es bleibt uns nichts iibrig als 
zuzugestehen, daB die herrschenden Meinungen iiber den Erdkern kunstgerecht 
gezogene Schliisse aus unbewiesenen und wohl groBenteils unrichtigen An- 
nahmen sind. 


2. Zustand, Bildung und Lagerung der Gesteine 


Die Berge und Taler der Erdoberflache gestatten uns einen gewissen Einblick 
in die obersten Kilometer der iiber den Meeresspiegel erhobenen Erdteile und 
Inseln. Fiir die Deutung der mechanischen Moglichkeiten im Bau der Erde ist 
folgendes von ausschlaggebender Bedeutung: Wo wir Gesteine in Steinbriichen 
oder Bergwerken in unverwittertem Zustand studieren k6énnen, sind sie stets 
von Kliiften durchsetzt; diese Kliifte folgen einander in beliebig kleinen Ab- 
standen, oder in Abstanden bis zu Zehnern von Metern (groBe Kluftabstande 
sind selten, so daB nur an verhaltnismaBig wenig Stellen groBe Gesteinsblécke 
gewonnen werden kénnen); durch diese Kliifte wird der Zusammenhang des 
Gesteins vollstandig aufgehoben. Die Erdkruste hat also, iiber eine Erstreckung 
von Kilometern oder mehr gesehen, ebensowenig Zusammenhang wie ein trockener 
Sandhaufen (feuchter Sand wird durch Wasserhaéute zusammengehalten). Die 
Erdkruste kann keine Zugspannungen aufnehmen; Gewdlbebildungen sind még- 
lich, da sie lediglich auf Druckspannungen beruhen. 

Die Gesteine erhalten ihre urspriingliche Lagerung in verschiedener Weise: 
Feurig-fliissige Gesteine kénnen in die Erdkruste eindringen und in ihr erstarren; 
sie k6nnen aber auch an der Erdoberflache austreten, und zwar in fliissiger Form 
(Lava) oder in der Form kleiner Festteilchen (vulkanische Asche); zwischen 
beiden Arten des Vorkommens vermitteln Schlacken und Bomben, die fliissig 
ausgeworfen werden, aber beim Niederfallen bereits mehr oder weniger fest sind. 
Aus der mechanischen und chemischen Zerstérung der Gesteine, und ihrem 


Tektite [Symposium on Tektites. Geochim. Cosmochim. Acta 14, 257 ff. (1958) | gelten 
wegen ihrer Flugformen (Modell: Lokomotiv-Asche, FENNER '7a]) und Blahungser- 
scheinungen (erhaltene oder zusammengesunkene Hohlkugeln) als einst vollig geschmol- 
zene Meteorite oder Impactite (Schmelzprodukte bei Meteorit-Aufschlag); gegen 
die Deutung als Impactite spricht die riesige Verteilungsflache der Australite, das 
absolute Fehlen nur teilweise geschmolzenen Materials, sowie das Fehlen oder die 
sehr geringen Mengen von Eisen. Tektite wurden nie im Fall beobachtet, enthalten 
aber Al (EHMANN [7]}), das auf langdauernde Einwirkung kosmischer Strahlung 
zuriickgefiihrt wird. Besonderheiten: hoher Kieselsauregehalt (iiber 70°), geringe 
Gr6Be, groBe Stiickzahl je Fundgebiet. — Meteorite aller Art wurden bisher nur in 
geologisch jungen Schichten (Kanozoikum) gefunden. 
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Transport durch Wind, Wasser oder Eis, entstehen die Ablagerungsgesteine ; 
diese sammeln sich in den Vertiefungen der Erdkruste an. Bei den feurig- 
fliissigen Gesteinen kénnen gréBere Mengen in einem Akt Platz nehmen und er- 
starren, so daB gréBere homogene Gesteinskérper entstehen; dagegen setzen 
sich die Ablagerungsgesteine aus dem Material zahlloser Transportvorgange zu- 
sammen und zeigen daher meistens horizontal ausgedehnte, aber wenig dicke 
Lagen von verschiedenen chemischen und physikalischen Eigenschaften. 

Wir erkennen weiter, daB die urspriingliche Lagerung der Gesteine meist ge- 
stért ist, und zwar in drei Hauptformen: 

Bruchhafte Verformung lést die Gesteinsverbande der Erdkruste in Blécke 
(Schollen) auf, die gehoben oder gesenkt oder schrag gestellt werden kénnen. 
Hochgestellte Blécke heiBen Horste, tiefgestellte heiBen Graben, dazwischen 
kénnen die durch Staffelbriiche voneinander getrennten Randstaffeln liegen; 
gekippte Blécke heiBen Schragschollen. 

Faltenhafte Verformung setzt die Méglichkeit von Differentialbewegungen der 
verschiedenen Lagen eines geschichteten Materials voraus: den BlatterstoB 
eines Buches kann man biegen, ein gleich groBes und gleich dickes Stiick Holz 
oder Pappe miiBte brechen. Faltung setzt also ein bestimmtes Gefiige voraus, 
wie es bei Ablagerungsgesteinen vorkommt; wie es bei Gesteinen, die vom Wasser 
abgelagert wurden, die Regel ist; und wie es auch bei vulkanischen Ablagerungen 
in der Aufeinanderfolge von Tufflagen, oder von abwechselnden Lagen von 
Tuff und Lava, bekannt ist. 

Wo Gesteine in Gebiete entsprechend hoher Drucke und/oder Temperaturen 
gelangen, kénnen sie zu zahen Fitissigkeiten werden, oder sich infolge des Zer- 
gleitens von Kristallen an Translationsflachen (Gitterebenen) wenigstens wie 
zahe Fliissigkeiten verhalten. Der Druck- und Temperaturbereich, in dem solches 
Verhalten eintritt, ist fiir verschiedene Minerale und Gesteine sehr verschieden. 
Salz beginnt bereits bei Zimmertemperatur und Drucken von 40 at im Labor 
nachweislich zu zergleiten, wahrend die Mobilisierung von Salz zu Salzst6écken 
in der Natur meist erst bei einer Uberlagerung von mehr als 2000 m Sediment 
(400 bis 500 at) eintritt (ROLL [35]|). Kalk, dessen Druckfestigkeit um 1000 at 
liegt, zeigt aber schon bei gleich hohen Uberlagerungen plastisches Verhalten ; 
zwischen den Gefiigednderungen der einzelnen Minerale und den Vorgangen einer 
intrusiven Stockbildung liegt offenbar noch ein erheblicher Unterschied in den 
ben6tigten Drucken. Bei der Verformung der Silikat-Mineralien in tiefen Teilen 
der Erdkruste kommt zum Druck noch die Einwirkung der Temperatur hinzu. 
Auch hier liegt zwischen der Verformung der einzelnen Korner und einer Mobili- 
sierung zu fliissigkeitsahnlichen Stadien ein wesentlicher, hier hauptsachlich 
durch Verschiedenheiten der Temperatur gegebener Unterschied in den Ver- 
formungsbedingungen. 


3. Ursachen von Vulkanismus und Tektonik 


Uber die Ursachen des Vulkanismus und der Tektonik sind wir noch voll- 
standig im unklaren. Wir wissen zwar, daB die Temperatur innerhalb der festen 
Erdkruste mit zunehmender Tiefe steigt: in Europa im allgemeinen um 1° 
auf 30 m, in manchen Gegenden aber schon um 1° auf wenige Meter oder erst 
auf 100 m. Da aber gleichzeitig mit der Erdtiefe auch der Druck zunimmt, ist 
wahrscheinlich nirgends im Erdkérper eine durchgehende fliissige Zone vor- 
handen (wenn wir von der Struktur absehen und lediglich die ,,leichte’ Ver- 
schiebbarkeit der Teilchen als Kennzeichen der Fliissigkeit betrachten; ,,sakular- 
fliissig’‘ ist auch Fensterglas). 
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Unter den Vulkangebieten liegen Zentren irgendwelchen Geschehens, die als 
Erdbebenherde kenntlich werden. Solche Erdbebenherde zeigen z. B. in Hawaii 
eine besondere Haufigkeit in Tiefen von 5 bis 15 km, und von 30 bis 35 km 
(Mittel vom 1. Januar 1956 bis 31. Marz 1958; MAcpoNALD und Eaton [26)). 
Eine zeitweise Erwarmung tiefliegender Nester unter den Vulkanen ist an Hand 
abnehmender Magnetisierung der Gesteine nachweisbar. Ein allmahli¢hes Auf- 
wartsarbeiten solcher zeitweise fliissiger Magmaherde ist z. B. an den Auswiirf- 
lingen von Vesuv und Somma zu erkennen, wo die jiingeren Eruptionen jeweils 
hoher liegende Gesteine des Untergrundes mit der Lava ausférderten. 

Wir kénnen wohl annehmen, daB die ausschlaggebende Verfliissigung der 
Gesteine in ausgedehnteren Raumen gr6Berer Erdtiefen (wenn auch nicht iiberall 
in einem Vulkangebiet gleichzeitig) vor sich geht: gréBere Vulkangebiete, wie die 
hawaiische oder atlantische Vulkanprovinz, haben eine gleichartige vulkanolo- 
gische Geschichte; Vulkangebiete von der Ausdehnung der Azoren bis ein- 
schlieBlich Madeira stellen eine Vulkanprovinz im engeren Sinne dar, das heiBt 
sie férdern gleichartige Laven. — Von einem solchen tiefliegenden Verfliissigungs- 
Zentrum aus werden oberflachennahere Nester gespeist und erhitzt; die ober- 
flachennachsten kommen gegebenenfalls zur Eruption. Das geférderte Material 
zeigt fiir jeden einzelnen Eruptionspunkt eine Entwicklung, die meist von basisch 
iiber sauer wieder zu basisch fiihrt; dies deutet man so, daB ein urspriinglich 
undifferenziertes, also etwa gabbroides Magma spater durch Differentiation in 
hodher liegende saure und tiefer liegende stark basische Anteile zerfallt, die dann 
nacheinander geférdert werden. Im allgemeinen ist das in den Vulkanen ge- 
forderte Material basisch (98%, gabbroide Gesteine), wahrend die in den Tiefen 
erstarrten Gesteinskérper iiberwiegend sauren Charakter tragen (95°, Granite). 
Wegen dieser Verhialtnisse ist zwar die Verbindung eines bestimmten chemischen 
Charakters der erstarrten Magmen mit der urspriinglichen Tiefenlage einleuchtend ; 
dagegen ist ein Zusammenhang zwischen chemischem Charakter des Magmas 
und tektonischem Geschehen nur dann beweisbar, wenn man gleiche Stockwerke, 
also entweder nur Tiefenintrusionen oder nur Oberflachenergiisse, miteinander 
vergleicht (BEDERKE [2]). Saure Ergiisse kommen haufiger im Zusammenhang 
mit Faltungen vor, fehlen aber keineswegs in anderen Gebieten. Basische Er- 
giisse sind tiberall haufig, so daB ihnen kein diagnostischer Wert zukommt. Auch 
andere chemische Kennzeichen (Verhaltnis Alkalimetalle: Calcium) hangen nur 
vage mit der Tektonik zusammen; derselbe Vulkan kann nacheinander alkali- 
reiche und kalkreiche Laven férdern (Neiges, Réunion). 

Uber die Ursache der Verfliissigung der Gesteine wissen wir nichts. Zwar 
ist bekannt, daB in der 4uBeren Kruste durch den Zerfall radioaktiver Elemente 
Warme produziert wird. Diese Warmeerzeugung ist so groB, daB man annehmen 
muB, daB tiefere Teile der Kruste geringere Gehalte an diesen radioaktiven Ele- 
menten haben; sonst miiBte es in geologisch gesprochen kurzer Zeit zu einer Auf- 
schmelzung der Kruste kommen. Eine solche Abnahme der radioaktiven Elemente 
gegen die Tiefe wird gestiitzt durch die Erfahrungen aus dem Magmatismus. 
Aus diesem geht hervor, daB die sauren Gesteine, welche an radioaktiven Ele- 
menten angereichert sind, wahrscheinlich von basischen Gesteinen unterlagert 
werden, in denen die Anreicherung an radioaktiven Elementen um das Vierfache 
geringer ist. Der Vulkanismus kommt aber auch mitten im Pazifik (Hawaii) 
vor, dem man das sonst iibliche Stratum saurer Gesteine abspricht; er 
fehlt dagegen weiten Gebieten der Kontinente, deren Untergrund durch dicke 
Schichten solcher sauren Gesteine ausgezeichnet sein soll. Der Vulkanismus ist 
auch keineswegs regelmaBig iiber die Erdoberflache verteilt, sondern an Linien 
angereichert, die durch Falten- oder Bruchsysteme ausgezeichnet sind. 
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Die Theorie der thermischen Zyklen nimmt an, daB sich radiogene Warme unter 
den Kontinenten staue und etwa alle 50 Millionen Jahre in groBen Aufschmelzungen, 
den Zeiten des Vulkanismus und der Tektonik, zur Ausl6sung kame. Diese An- 
nahme stand von vornherein auf schwachen FiiBen, da die Warmeleitfahigkeit des 
Granits (der unter den Kontinenten erwartet wird) zwar kleiner ist als die des Dunits, 
aber groBer als die von Basalt (die beide unter den Tiefseebdden erwartet werden). 
Die Annahme eines Warmestaues ist unhaltbar geworden, seit wir wissen, da8 der 
Warmestrom durch die Kontinente und die Tiefseeb6den der gleiche ist. — Auch die 
geforderte Periodizitat ist nicht gegeben. Zeiten starkerer Gebirgsbildung oder 
starkeren Vulkanismus folgen einander nicht in regelmaBigen Abstanden und sind 
nicht weltumspannend, sondern treten in verschiedenen Teilen der Erde entweder in 
raumlich gerichteter Folge oder unabhangig voneinander auf (RITTMANN [34], S. 495; 
GILLULY (9)}), wenigstens was die Paroxysmen betrifft. Wenn in der Radioaktivitat 
die Ursache des Vulkanismus und der Tektonik lage, miBten zudem die tektonischen 
und vulkanischen Ereignisse in der geologischen Vergangenheit heftiger gewesen sein 
und einander friiher in rascheren Abstanden gefolgt sein, weil der Gehalt an radio- 
aktiven Elementen (insbesondere von 4°K und *5U) mit der Zeit kleiner geworden ist 
(RANKAMA [30], S. 306). Eine solche Abnahme des tektonischen Geschehens im Laufe 
der Zeit widerspricht den herrschenden Anschauungen, die vielmehr eine Zunahme 
der tektonischen Tatigkeit gegen die Jetztzeit annehmen. Aber auch diese letztere 
Annahme ist unbegriindet. Wenn man an eine absolute Zeitskala auf der einen Seite 
die Zeiten tektonischer Geschehnisse auftragt, und auf der anderen Seite die Grenzen 
der geologisch unterscheidbaren Zeitraume, so sieht man auf beiden Seiten eine 
Haufigkeitszunahme gegen die Jetztzeit, so daB beide Seiten einigermaBen spiegel- 
bildlich sind. Wenn wir namlich einen Zeitraum von 10 Millionen Jahren nicht weiter 
untergliedern kénnen, so wiirde ein an eimem Ort in diesen Zeitraum fallendes Er- 
eignis gleichzeitig mit einem Ereignis desselben Zeitraumes an einem anderen Ort zu 
sein scheinen. Kénnen wir aber diesen Zeitraum in 10 Unterabteilungen teilen, so 
ké6nnten gegebenenfalls die an verschiedenen Orten innerhalb dieses Zeitraums auf- 
tretenden Ereignisse als 10 zeitlich verschiedene Vorgange erkannt werden. Die 
Zahl der uns als zeitlich verschieden bekannten tektonischen und stratigraphischen 
Ereignisse hangt also in erster Linie von der Beobachtungsméglichkeit ab, und zwar 
ganz besonders von der Méglichkeit weltweiter Parallelisation kleiner Schichtglieder. 
Die jiingeren Formationen sind aber natiirlich viel leichter parallelisierbar, da sie zu- 
sammenhangender und an der Oberflache weiter verbreitet sind als die normalerweise 
in zunehmend groBeren Tiefen liegenden alteren Formationen. 


Gesteinsverschiebungen im Zusammenhang mit implosiven Volumen-An- 
derungen wiirden zu einer raumlich und zeitlich begrenzten Energie-Erzeugung 


fiihren. 
4. Orogenese (Gebirgsbildung) 


Ohne Riicksicht auf die Entstehung der Warme 1aBt sich die zur Zeit herr- 
schende Theorie der Gebirgsbildung, die thermodynamische Theorie der Oro- 
genese (KRAUS, RITTMANN [34)), diskutieren. 

Nach der gebrauchlichen Annahme besteht die Erdkruste aus einem ober- 
flachennahen sauren Anteil, dem Sa/}, und einem tieferen basischen Anteil, 
dem Sima. Das Sal soll auf den Kontinenten dicker, unter den Meeren diinner 
sein oder fehlen. Aus Sal und Sima soll die feste Erdkruste bestehen. Darunter 
soll die MoHorovicic-Unstetigkeit (der erste groBe Sprung in der Fortpflan- 
zungsgeschwindigkeit der Erdbebenwellen) die Grenze gegen flieBfahige Tiefen 
der Erde anzeigen. Horizontale Temperaturgefalle sollen nun nicht nur zum 


1 In dieser Form wurde die Bezeichnung von E. Suess geschaffen. Weder ,,Sal“ 
noch ,,Sima‘‘ ist direkt aus den chemischen Symbolen (Si, Al; Si, Mg) gebildet. 
Spatere Autoren fanden, daB ,,Sal‘‘ Salz bedeutet; sie verwenden Sza/, das dann in 
ahnlicher Weise Speichel, Schmalz oder Mastschwein bedeuten miBte. 
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WarmefluB, sondern auch zu Materialstrémungen fiihren, bei denen subozeani- 
sches, heiBes, leichtes Material kontinentwarts stromt und das subkontinentale 
kiihlere und schwerere Material verdréngt (man sollte das Gegenteil annehmen, 
kann aber auch die Lage des heiBen und kalten Materials umkehren). Bei 
diesen Strémungen soll die Oberflachenhaut der Erde mitgenommen und so 
die Erscheinungen der Gebirgsbildung verursacht werden (RITTMANN (34), 
S. 485). 

Tatsachlich sehen die Verformungen der Erdoberflache so aus, als ob sie 
sich leicht auf einen flie8enden Untergrund (Unterstrémungen) beziehen lieBen. 
Ob aber die Einteilung der Kruste in Hochkratone (Kontinentaltafeln mit mach- 
tigem Sal) und Tviefkratone (Tiefseebéden mit geringmachtigem oder ohne Sal, 
und mit hdher liegender Unterkante des Sima) haltbar ist, erscheint frag- 
lich. 

Die Monorovicic-Unstetigkeit als durchgehende Zone wird umso unsicherer, 
je mehr verschiedene Tiefenlagen fiir sie angegeben werden (zur Zeit 10 bis 90 km) ; 
denn es ist von vornherein wahrscheinlich, daB die Veranderung irgendeiner 
Eigenschaft der Erdkruste mit der Tiefe nicht vollstandig stetig verlauft, sondern 
daB irgendwo Unstetigkeiten vorhanden sein werden, ohne daB dies etwas mit 
einer durchgehenden Zonierung der Erdkruste zu tun haben muB. — Die Refrak- 
tionsseismik vermag eine Schicht nur dann zu erfassen, wenn die Fortpflanzungs- 
geschwindigkeit fiir seismische Wellen in ihr gréBer ist als in den dariiber liegenden 
Schichten; von mehreren gleichartigen Wechseln wird also nur der oberste 
erfaBt. 

Bei Meeresbéden aus Sima (angeblich im Pazifik) und Kontinentaltafeln aus 
Sal sollte man erwarten, daB der WarmefluB durch Kontinente und Tiefseebéden 
verschieden ware. Dem widerspricht aber die Beobachtung: der WarmefluB 
betragt (in Einheiten von 10~-* cal. cm~? sec~!) im Pazifik 1,2; im Atlantik 1,0; 
auf den Kontinenten 1,2 (BULLARD [5]). — Wenn man die oben geschilderte 
Verteilung der zirkumpazifischen tiefen Erdbebenzentren betrachtet, kénnte 
man zum Schlu8B kommen, da8B die Gebiete der Kontinente starker auskiihlen 
oder die Gebiete unter den Tiefseebéden starker erwarmt werden; mit ersterem 
wiirde tibereinstimmen, daB die seit langer Zeit iiber dem Meeresspiegel liegenden 
Gebiete in starkerem MaBe abgekiihlt erscheinen (HAALCK [11], S. 91). Zwischen 
Kontinent (iiber 100° in ‘einer Tiefe von 5000 m unter dem Meeresspiegel) und 
Meeresboden (um 0° in derselben Tiefe) miiBte ein seitlicher Temperaturflu8 
stattfinden. Auch wird in der Grenzzone zwischen Kontinentalsockel und Tief- 
seeboden ein Wechsel in der Machtigkeit von Sal und Sima angenommen. In 
dieses Grenzgebiet verlegt RITTMANN [84] die Bildung der Geosynklinalen und 
der spaiteren Gebirge, was wenigstens geographisch, wenn nicht kausal, oft zu- 
zutreffen scheint. 

Wie und in welcher Tiefe ein Temperatur-Ausgleich zwischen den kalten 
Meerestiefen und den erheblich warmeren, gleichtiefen Zonen unter den Kon- 
tinenten erfolgt, ist unklar. Zur Entstehung einer Erwarmungs- oder Abkiihlungs- 
front (mit den zugehérigen Erdbebenzentren) zwischen den submarinen und sub- 
terrestren Teilen der Erdkruste ist es nicht nétig, daB die Isothermen eine be- 
stimmte Lage, sondern nur, daB sie eine bestimmte Anordnung haben. Zwar ist 
fiir jeden Stoff eine Gitteranderung an bestimmte #,/-Bedingungen gebunden; 
doch finden sich in den Gesteinen der Erdkruste so viele verschiedene Stoffe, 
daB nicht das Erreichen einer bestimmten Temperatur, sondern allein die Tat- 
sache der Temperatur-Anderung fiir das Auftreten solcher kristallphysikalischer 
Vorgange ausreicht, die ja an einem beliebigen der vielen vorhandenen Stoff- 


systeme ablaufen kénnen. 
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In der Umgebung des Pazifik stimmt das Auftreten der tiefen Erdbeben- 
zentren und ihre Verbindung mit den Faltungszonen gut zu der thermo- 
dynamischen Theorie der Orogenese; warum sind aber die Verbaltnisse um den 
Atlantik so grundsatzlich anders? Unsere Theorien iiber die Ursachen der Ge- 
birgsbildung sind mit so vielen unsicheren oder unbekannten Pramissen behaftet, 
daB ein einigermaBen verlaBlicher SchluB heute noch nicht méglich scheint. 

Eine verbreitete Hypothese nimmt an, daB die dlteren gefalteten Teile der 
Erdkruste durch diese Faltungen und gegebenenfalls damit zusammenhangende 
Intrusionen so versteift worden seien, daB sie in spatere Faltungen nicht ein- 
bezogen wiirden. Man denkt sich die Kontinente durch einen sukzessiven Anbau 
solcher Zonen zunehmend vergréBert. Zweifellos ist das Bild der Erdoberflache 
dergestalt, daB sich die Faltengebirgsstrange, sofern sie nicht zwischen Festland 
und Meer liegen, zwischen solchen quergewellten Zonen 4lterer Faltungen und 
Intrusionen durchwinden. Man hat daraus angenommen, daB die Faltung auf 
mobile Zonen (Geosynklinalen) beschrankt sei, die zwischen starren Zonen 
(Kratonen) verlaufen. Man kann aber beobachten, wie die Faltung der 4lteren 
Massen oft senkrecht auf die jiingeren Faltengebirge zulauft, wie z. B. die kale- 
donischen Faltungen gegen die variskischen in Wales}, oder die variskischen gegen 
die alpinen in Niederésterreich. Das alte Gebirge wird in das junge mitein- 
bezogen und taucht z. B. am Ostende der Alpen unter diesen mit Streichrich- 
tungen auf, die quer zum Alpenstreichen liegen. Selbstverstandlich ist die Ver- 
formung eines struierten Untergrundes nach einem Bauplan, der von dem der 
Erstanlage abweicht, nur in der Weise méglich, daB dieses bereits struierte Ge- 
birge nunmehr nicht faltenartig, sondern durch Verschuppungen verformt wird; 
ahnlich wie man ein Wellblech oder eine Wellpappe durch einen nicht senkrecht 
zu den Wellungen stehenden Schub nicht mehr faltenhaft verformen kann. 
Bei derartiger Anderung der Beanspruchung ist erst in solchen Tiefen, in denen 
das gesamte Gestein quasi-fliissig wird und seine Inhomogenitaéten mechanisch 
unwirksam werden, eine homogene Verformung wieder mdglich. 

Zwischen dem mechanischen Verhalten des Materials der Erdkruste unterhaib 
der Kratone und der Orogene besteht kein Unterschied. ,,Uberall ist die Erd- 
kruste in ihren obersten Teilen relativ starr und in den tieferen Lagen plastisch 
flieBfahig.‘‘ ,,Angesichts der mechanischen Aquivalenz von Kraton und Orogen 
sind ,ein Ausquetschen der Geosynklinale zwischen zwei, als Backen eines 
Schraubstocks wirkenden Kratonen‘ oder ,die Bildung einer Bug- und Heck- 
welle an den Randern eines driftenden Kontinents’ unméglich. Die Anschau- 
lichkeit dieser Bilder ist triigerisch, da sie auf Vorstellungen beruht, die aus der 
taglichen Erfahrung an kleinen Massen stammen, bei denen die Kohasionskrafte 
im Vergleich zu den von auBen wirkenden Kraften eine Bedeutung haben, die 
ihnen bei geologischen Massen von kontinentalen Dimensionen nicht mehr zu- 
kommt (RITTMANN [34], S. 486). Die ,,Kratone“ sind lediglich die iibrig- 


1 Die Auslenkung des Streichens der kaledonischen Falten vor dem ZusammenstoB 
der beiden Faltengebirge ist eine rein geometrische Folge der Abbiegung des kale- 
donischen Gebirges gegen die variskische Geosynklinale: Wir gehen aus von einer 
horizontalen Peneplain, auf der Schichten ausstreichen, deren Fallinie die Neigung 9, 
nach Azimut «, hat. Nun wird die Peneplain geneigt, so daB die Fallinie der Peneplain 
jetzt die Neigung » nach dem Azimut a hat. Dadurch erhalten die Fallinien der erst- 
erwahnten Schichten oder Achsenebenen eine Neigung g, nach dem Azimut «,. Nun ist 


COS Y, = COS, COS NM — SiN g, Sin n Cos (a, — a), 


sin (a, — a) sing, 
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gebliebenen_,,zufalligerweise‘‘! nicht in die jiingeren Faltungen einbezogenen 
Gebiete. Schon zu Ende des Archaikums war die ganze Erde gefaltet. 


5. Vulkanismus 


Die Kraftquellen des Vulkanismus sind die Energien der im Magma ent- 
haltenen Gase und Dampfe. In ahnlicher Weise wird das Erdél in den Bohrungen 
durch das mitstrémende oder sich entbindende Gas emporgerissen; in ahnlicher 
Weise wird auch die Fliissigkeit in einer Siphonflasche hochgetrieben oder 
schaumt beim plétzlichen Offnen einer warmen Bier- oder Sprudelflasche aus 
dem GefaB. 


Die dem Vulkanismus zur Verfiigung stehenden Dampf- und Gasmengen sind 
sehr groB. So wird die Dampfférderung eines kleinen Nebenkraters des Atna in 
100 Tagen als Aaquivalent mit 200 Millionen m* Wasser geschatzt, die Férderung des 
,,lals der Zehntausend Dampfe‘‘ am Katmai (Alaska) auf rund 1 Milliarde m* Wasser 
im Jahr. Die Gewichtsmenge der gasformig entweichenden Stoffe tiberwiegt die der 
geforderten Laven und Aschen: Beim Vesuv-Ausbruch 1906 wurden in etwa einer 
Woche ungefaéhr 20 Millionen m* Lava, 200 Millionen m* Asche und mindestens 
2 Milliarden Tonnen Wasser als Dampf geférdert. 


Der Vulkanismus der Erde 14Bt sich in die beiden groBen Gruppen der Spalten- 
eruptionen und der Zentraleruptionen einteilen. H4aufig ist an kleineren Spalten 
(z. B. Hawaii) zu beobachten, daB zundchst die Spalte in ihrer ganzen Lange 
eruptiv ist, wahrend spater die Fordertatigkeit auf kurze Strecken und schlieB- 
lich auf einzelne Punkte zuriickgeht. Von den Kimberlit-Pipes ist bekannt, daB 
sie auf tiefen Gangen aufsitzen, die die Oberflache nicht erreichen und von 
denen aus wiederholte Durchschlage von sehr schlank-kegelférmiger Form die 
zusammengesetzten Trichter der Pipes bilden. Von neueren Vulkanen ist be- 
kannt, daB sie manchmal auf winzigen, schon Jahrzehnte vor dem Ausbruch be- 
kannten Spalten ausbrechen (Paricutin in Mexico, Mauna Iki auf Hawaii); in 
anderen Fallen zerreiBt der Erdboden unmittelbar bei der Eruption (Kilauea 
1955). Solche kleine Spalten werden durch die geférderten Massen verdeckt und 
sind nach den Eruptionen nicht mehr sichtbar. Eine Anordnung der Zentral- 
eruptionen auf groBen und tiefgreifenden Spalten wird zwar meist angenommen, 
ist aber in keiner Weise bewiesen oder auch nur wahrscheinlich. Auch im Falle 
einer domférmigen oder wulstférmigen Aufwélbung der Erdrinde durch Intru- 
sionen kénnen Spalten auftreten und miissen jedenfalls den Eruptionen vor- 
ausgehen. Die auf Hawaii nachweisbaren Spriinge gehen radial von den Zentren 
der Schildvulkane aus. “The stress pattern appears to be one of upthrust with 
resultant tensional spreading of the surface about many individual centers. 
No regional pattern of diastrophic stresses has been recognized in the structures 
visible above sea level’? (MACDONALD [25], S. 1, Fig. 1 und 3). 

Die Einzeichnung von Verbindungslinien in Vulkan-Gruppen hat keinen Er- 
kenntniswert. 

, Unzulanglich ist es daher in jedem Falie, ohne weiteres Vulkan und Spalte 
in genetische Beziehung zu bringen‘ (RECK [33], S. 37; [31)). 

Die gréBten Férderungen stammen aus Spalteneruptionen. Von der Laki- 
Spalte auf Island ist die Férderung von 14 km* in einer Eruption (1783) bekannt. 
Soviel man wei8, gehen auch die groBen Deckenergiisse auf Spalteneruptionen 
zuriick. Die weite Ausbreitungsfahigkeit der Laven ist darauf zuriickzufiihren, 





1 Nulla res est sine causa cur potius sit quam non sit. Wenn wir von ,,zufallig“ 


sprechen, so meinen wir, daB der Zusammenhang der Kausalreihen auBerhalb unseres 
Problems liegt. 
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daB die an der Oberflache fliissiger Lava sich bildende Schlackenschicht auBerst 
porés ist und daher einen guten Schutz gegen Warmeleitung und Warmeaus- 
strahlung bildet. Basische Laven werden zudem meist mit hohen Temperaturen 
(um 1200°) gefordert, sind daher leichtfliissig und neigen infolge ihrer Gasarmut 
auch weniger dazu, das Schlackendach zu zerreiBen. Wie dem auch sei, beweist 
das Vorkommen mehrerer Deckenergiisse mit Ausdehnungen von 500 000 bis 
1 000 000 km? die Méglichkeit der Bildung ausgedehnter Lavaflachen auf der 
Erde, und zwar wahrscheinlich von der dltesten geologischen Vergangenheit bis 
in die geologische Neuzeit. 


Abb. 1. GroBer Einsturzkessel mit kleiner Salse im Vordergrund. Paclele mari, Rumanien, 
August 1941. Der Einsturzkessel ist gréBer als der abgetragene Salsen-Stumpf in der rech- 
ten oberen Ecke. (Aus K. KrEJci-GraF, Probleme des Vulkanismus. Umschau 64, 563, 1954) 


Haufiger als die riesigen Spalteneruptionen sind die Zentraleruptionen, die 
im Verlauf langer Zeiten Berge von der Hohe der Hawaiischen Riesenvulkane 
(10 km vom Meeresgrund) aufbauen kénnen. Je nach der Fliissigkeit der Lava, 
die mit ihrer chemischen Zusammensetzung zusammenhangt, bilden sich die 
flachen Formen der Schildvulkane oder die steileren Vulkankegel; Lavavulkane 
oder Vulkane aus abwechselnder Férderung von Lava und Tuff; Schlacken- 
oder Aschenvulkane; oder schlieBlich Formen, in denen nur oder fast nur Gase 
oder Dampfe austreten. 


Der Vulkanismus lauft zu langsam ab, als daB die Geschichte seiner Formen- 
bildung von Menschen verfolgt werden kénnte oder die verschiedenen Formen haufiger 
nebeneinander erhalten blieben. Anders ist es bei den vulkanartigen Bauten der Erdél- 
und Erdgasgebiete, den Salsen. Die Salsen beginnen mit dem Austritt von Gas aus 
einer zufalligen Spalte. Das nachste Stadium ist das Austreten von schlammbela- 
denem Wasser, das zunachst in der Form von Schlammstrémen abflieBt, allmahlich 
aber iiber dem Eruptionspunkt einen Hiigel aufbaut. Nach beendigtem Aufbau be- 
ginnen um den Eruptionskanal konzentrische Einbriiche, die allmahlich immer 
weiter um sich greifen, das Gelande staffelf6rmig zu einem Kessel einbrechen lassen 
und schlieBlich den ganzen Aufbau verschlingen. Diese Einbruchsformen werden 
weitaus groBer als die Aufbauformen. Wéahrend z. B. in den Paclele mici und Paclele 
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mari bei Berca in Rumanien die Aufbauten meistens !/, bis 1 m hoch sind und viel- 
leicht 2 bis 3 m Basisdurchmesser haben, haben die Einsturzformen Durchmesser von 
vielen Metern (Abb. 1, 2). 


In ahnlicher Weise wie die Salsen-Tatigkeit verlauft offenbar auch der Vul- 
kanismus der Erde. Wir kennen z. B. vom Paricutin das Vorhandensein einer 
Spalte mit Ausstrémen von warmer Luft 50 Jahre vor dem Ausbruch. Beim 
Ausbruch wird zuerst Gas, dann zerriebenes Gesteinsmaterial ausgeworfen, dann 
erst folgt die Lava. Der Ausbruch der Lava und das Vorwiegen von Lava kenn- 
zeichnen die Hauptphase der vulkanischen Tatigkeit. In einem Endstadium 
wird wiederum vorwiegend vulkanische Asche’ausgeworfen und schlieBlich strémt 


Abb. 2. Konzentrische Staffelbriiche um den Schlot einer Salse; Durchmesser etwa 1 m. 
Paclele mari, Rumanien 1928 (aus K. Krejci-Grar, Die Salsen von Beciu-Berca. Geo- 
logische Charakterbilder 40, Taf. VI, Fig. b. Berlin: Borntrager, 1935). (Zum Vergleich mit 
vulkanischen Bauformen: Die Druckfestigkeit des Schlamms ist der GréBenordnung nach 
104 mal kleiner als bei Vulkangesteinen; von diesem Standpunkt aus ware also ein Vergleich 
moéglich. Die meist vertikalen Kliifte und horizontalen Schichtungsflachen der Vulkan- 
gesteine an Kraterrandern sind unwirksam in Beziehung auf die Ausbildung eines Béschungs- 
winkels, so daB an vielen Stellen des Kraterumfangs die Zugfestigkeit der Gesteine bei der 
, BergzerreiBung“‘ in Erscheinung tritt; diese Zugfestigkeit ist nur etwa 10- bis 100mal gr6éBer 
als die Zugfestigkeit der Schlamme der Salsen, Die Steilheit der Staffelanordnung und die 
Haufung vertikaler Hange ist durch die fiir den maBstablichen Vergleich zu hohe Kohasion 
des Schlamms bedingt. Die Ahnlichkeit zwischen Salsen und Vulkanbauten ist zum groBen 
Teil darin begriindet, daB Briiche nicht steiler als vertikal werden kénnen; der Seitendruck D, 
bei dem ein gegebener Kornverband in einen neuen iibergeht, betragt nach TERZAGHI: 
D = tg? (45 — g/2), wo g der Gleitwinkel ist; das MaB der inneren Reibung wird gleich- 
gesetzt der Tangente des Béschungswinkels) 


nur mehr Gas aus. Einbriiche vergréBern den Krater der Vulkankegel nach Er- 
léschen der Tatigkeit oft bis zu den groBen Einsturz-Calderen, deren Ent- 
stehung haufig, aber falschlich einer einzigen Riesenexplosion zugeschrieben wird. 


Dem kiinstlerischen Bediirfnis des Menschen kommen dramatische Erklarungen 
mehr entgegen als das langsame Walten der Natur. Der erste Bearbeiter der Krakatau- 
Katastrophe hat darauf hingewiesen, daB es sich dabei um einen Einsturz (VERBEEK 
[47], S. 389), nicht um eine Riesenexplosion handelte; trotzdem wird dieses Ereignis 
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allgemein als Riesenexplosion angefiihrt. Selbstverstandlich sind mit jedem der- 
artigen Einbruch zahlreiche kleine Explosionen verbunden, die den zum Einsturz 
fiihrenden Volumverlust mit herbeifiihren (HAUSEN [12]) und fiir den betroffenen 
Menschen schrecklich genug sind. Man kann aber aus der Schichtung der Tuffe um 
solche Einsturzkrater, wie z. B. in der Eifel (FRECHEN [8]) oder an der Caldeira das 
Sete Cidades auf Sao Miguel, Azoren (KREJcI-GRAF [18]), erkennen, daB es sich um 
eine Vielzahl von Auswiirfen, nicht um eine einzige Riesenexplosion handelte. Bei 
den Salsen kénnen wir beobachten, wie der Einsturz an konzentrischen Briichen all- 
mahlich um sich greift (Abb. 2); solche konzentrische Briiche finden wir auch in den 
Calderen, z. B. am Kilauea-Krater. 

Der Gedanke an Riesenexplosionen geht von Versuchen mit Sprengstoffen aus. 
Bei diesen handelt es sich um Festk6érper oder Fliissigkeiten, die in ihren Molekiilen 
die zur Bildung groBer Gasvolumina notigen Sauerstoffmengen enthalten. In der 
Natur gibt es keine Sprengstoffe. Eine plotzliche Entbindung so ungeheurer Gas- 
massen ist in der Natur unméglich. Solche Entbindung k6énnte nur aus Lésung oder 
durch Verdampfung erfolgen, beides Vorgange, die einerseits an Oberflachen gebunden 
sind, andererseits durch den Verbrauch von Warme den Umfang des Prozesses ein- 
schranken. Die Ansammlung von Gas als solchem unter auBerordentlich hohen 
Drucken ist wegen der Zerrtittung der Erdkruste sowie mangels Standfestigkeit ent- 
sprechend groBer Hohlraume nicht mdglich. 


Wir haben beim irdischen Vulkanismus drei verschiedene Méglichkeiten zu 
unterscheiden, die einander ablésen kénnen: 

1. Wenn die Lava leicht fliissig ist, wird sie von den ausstrémenden Gasen 
mitgenommen und formt nach ihrer Erstarrung tiber den Austrittspunkten feste 
(Lava) oder lockere Massen (Tuffe), die die Austrittsspalten, den Untergrund und 
seine etwaige Struktur verhiillen. 

2. Wenn die Lava zahfliissig ist, wird tiberwiegend Gas ausstrémen. Wenn 
dabei in geringem MaBe noch eine Bewegung der Lava zum Austrittspunkt er- 
folgt, kann ein nicht zu machtiges Dach mitgenommen und zu ringférmigen 
Falten oder Schuppen zusammengestaucht werden. 

3. Wenn die Lava zu zah fiir jede Bewegung ist, so wird nur noch Gas aus- 
stromen kénnen. Dieses wird in der Nahe des Austrittspunktes das durchstrémte 
Material erhitzen, so daB es unter Umstanden zu Auswiirfen von Asche oder sogar 
zu kleinen Lavaeruptionen kommen kann, jedenfalls aber zu einer besonders 
starken Gasabgabe aus dieser erhitzten Zone. Diese Gasabgabe wird auch dann 
noch andauern, wenn der Gaszustrom aus der kalteren Umgebung bereits aufge- 
hért hat. Der Massenverlust dieser Zone wird durch Einbriiche kompensiert 
werden. Bei einem solchen Einsturz kann es dann leicht bei noch fliissiger Lava 
zu einer erneuten geringen Férderung im Zentrum des Einsturzkessels, also zur 
Bildung eines kleinen Zentralberges kommen. Solche scheinen haufig aus zaher 
Lava zu entstehen und daher Quellkuppen zu bilden, die aber auch unter anderen 
Umstanden bekannt sind und nichts anderes als Verformungen durch ober- 
flachennahe Intrusionen darstellen. Auf der Erde liegen solche Zentralberge 
meist nicht genau im Mittelpunkt, sondern nach einer Richtung verschoben. 
Nach dieser Richtung verschiebt sich auch die weitere Ausbruchstatigkeit, die 
dann in einer radialen Linie im Mantel des Vulkankegels sukzessive fernere 


Punkte besetzt. 
6. GroBformen der Erdoberflache 


Einem Beschauer aus dem Weltraum wiirde an der Erde zunachst die Ver- 
teilung von Wasser und Land auffallen. Konnte man das Wasser entfernen, so 
wiirde die feste Erdkruste Teile verschiedener Hohenlagen zeigen: etwa 40% 
liegen tiefer als 4000 m unter dem Meeresspiegel; nur etwas mehr als ein Viertel 
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(28°) ragt itiber den Meeresspiegel hinaus; auf Héhen iiber 1000 m entfallen nur 
etwa 6% (WAGNER [48]), wovon ein GroBteil nicht durch Gestein, sondern durch 
die Eismassen Grénlands und der Antarktis gebildet wird. 

Es zeichnen sich hauptsachlich zwei Niveaus ab: die Tiefseebdden mit 
4000 bis 5000 m Tiefe; und die Kontinente im wesentlichen mit Héhen von 0 bis 
1000 m, wozu man noch die Seichtwasser-Regionen bis zu 200 m Meerestiefe 
schlagt. Zwischen diesen beiden Niveaus vermitteln die logspiralig gekriimmten 
Kontinentalhange, jedoch ist der Ubergang im allgemeinen nicht einfach; viel- 
mehr tragen die Kontinente meist erhéhte Walle (Faltengebirge) als Rand- 
verzierungen, die mehrere tausend Meter iiber das Niveau der Kontinente auf- 
steigen kénnen, wahrend in die Ozeane oft randliche Tiefseegraben eingesenkt 
sind, die mehrere tausend Meter unter das Niveau der Tiefseebéden hinunter 
reichen kénnen. Die héchsten Erhebungen und die gréBten Tiefen finden sich 
also mehr oder weniger benachbart, wahrend das Innere der Kontinente von 
groBen Erhebungen, das Innere der Tiefseebéden von Tiefseegraben frei ist}. 
Dabei sind die Neigungen gering: Die Kontinentalhange haben eine mittlere 
Neigung von 4°, die Abhange der Tiefseegraben eine mittlere Neigung von 2°. 


Die hypsometrische Kurve der Erde zeigt zwei starke Maxima, getrennt von einem 
tiefen Minimum (Abb. 5). Das eine Maximum hAlt sich so genau an das Meeresniveau, 
daB sich die Annahme eines Zusammenhanges seiner Entstehung mit diesem Niveau 
aufdrangt: Der Meeresspiegel ist die Basis fiir die Abtragungsvorgange auf dem 
Festlande und die maximale Obergrenze der vom Festland abtransportierten Sedi- 
mente. — Die gestrichelte Linie in Abb. 5 zeigt den verhaltnismaBigen UberschuB 
an Flachen in der Region um den Meeresspiegel und das Defizit von — 200 bis — 4000m. 
Zieht man fiir die Region zwischen — 3500 m und +200 m ein Volumen von etwa 
100 bis 150 Millionen Kubikkilometer ab und hauft sie in der Region von +200 bis 
+5000 m an, so erhalt man eine ausgeglichene Kurve, die einem ausgedehnten Tief- 
seeboden mit schmalen Tiefseegraben und nach oben allmahlich abnehmenden Auf- 
bauten entspricht. (Die Tiefseegraben sind eine junge Erscheinung, wie aus der 
Machtigkeit unverfestigter Sedimente und dem dadurch bedingten Schweredefizit 
hervorgeht.) 

Man kann sich vorstellen, daB ein solches Volumen aus dem Inneren der 
Festlander abtransportiert und in den Niederungen der Festlander sowohl wie 
in den angrenzenden Meeresregionen abgelagert worden ware, wobei infolge einer 
andauernden Abtragung die allmahliche Hebung niemals bis zu groBen Betragen 
anwachsen konnte. Lange Dauer der Schelfbildung (sie fehlt jungen Gebirgs- 
kiisten) und vielfaltige Umformungen sind gewi8. — Die Schatzungen der 
Geochemie und Ablagerungskunde tiber die Menge des Verwitterungsmaterials 
bzw. der Sedimente geben Betrage von 200 bis 700 Millionen Kubikkilometern, 
wovon ein Teil im Bereich der heutigen Sedimente gespeichert ist; die H6hen 
und Tiefen sind durch weitergehende Krustenverbiegungen mit bedingt. Da wir 
iiber das AusmaB aller dieser Vorgange nicht unterrichtet sind, auch iiber die 
Form und Lage einer etwa als urspriinglich anzunehmenden Gaussschen Kurve 
(gegebenenfalls Asymmetrie wie beim Mond, Abb. 5) kaum eine Vermutung haben, 
entbehrt eine Rechnung der nétigen Grundlagen. Wenn wir annehmen, daB8 der oben 
genannte Sedimentbetrag mit einem Béschungswinkel von im Mittel 4° bis etwa zur 
urspriinglichen — 4000-m-Linie vorgeschoben worden ware, so erhielten wir etwa die 
heutige Kurve, das heiBt ein ehemals verlaufender Ubergang zwischen Festlandern 
und Meeren ware zu den verhaltnismaBig steilen Kontinentalhangen umgestaltet 
worden. Der angegebene Betrag entspricht einer mittleren Abtragung von rund 


1 Eine Summationskurve der Héhen und Tiefen der Erdoberflache, die hypselo- 
graphische Kurve (Abb. 6), zeigt ihrer Anlage gema8 die héchsten Héhen am einen 
Ende, die gréBten Tiefen am anderen Ende. Es handelt sich hierbei um eine stati- 
stische Kurve, die nicht mit einer morphologischen Kurve verwechselt werden darf. 

13* 
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1000 m iiber einer Flache von der Gr6Be der heutigen Festlander; iiber die GréBe 
der Festlandsoberflachen in der geologischen Vergangenheit sind wir im Bereich der 
heutigen Festlander ungeniigend, im Bereich der heutigen Meere gar nicht informiert. 
Der angegebene Betrag ist jedenfalls nur ein Bruchteil der in historisch-geologischer 
Zeit stattgehabten Abtragung. 


Zusammenfassend kann man sagen, daB die GroBformen der Erdoberflache 
so aussehen, als ob eine urspriinglich flachgewellte Kruste (wenige Winkel- 
minuten geniigen) durch Abtragung und Ablagerung verandert worden sei. An- 
reicherung von Quarz auf den Erhebungen kénnte zu den Graniten der Fest- 
lander, Anreicherung von Mergel in der Tiefsee (unter Mg-Zufuhr) zu den gab- 
broiden Gesteinen der Ozeane gefiihrt haben. 

Auffalliger als diese GroBeinteilung der Erdoberflache in weltweite hoch- 
liegende und tiefliegende Gebiete sind die kleinen, scharfer profilierten Ober- 
flachenformen. Neben einer Unzahl vereinzelter bergartiger Erhebungen auf den 
Festlandern und Meeresbéden finden sich auf den Festlandern die ausgedehnten 
Bander der Faltengebirge, und auf den Tiefseebéden ebenfalls banderartige 
langgestreckte Erhebungen; letztere erreichen im Hawaiischen Riicken vom 
Kure-Riff bis Hawaii eine Lange von 2800 km, eine durchschnittliche Héhe 
von mehr als 5 km und eine maximale Hohe von fast 10 km iiber dem Meeres- 
boden, wahrend der Atlantische Riicken bei einer Lange von mehr als 13 000 km 
durchschnittlich etwa 3 km hoch ist und 7 km Hohe erreicht. 

Uber die Ursachen der Entstehung dieser Formen der Erdoberflache ist 
praktisch nichts, iiber ihre Geschichte wenig bekannt. 


Aus der Fortpflanzungsgeschwindigkeit der Erdbebenwellen schlieBt man, daB 
auf den Festlandern eine saure Gesteinsschicht (Sal) machtiger ist als unter den Meeren, 
wo sie (Nord-Pazifik) angeblich sogar fehlen soll. Ahnlich wie Eisschollen im Wasser 
soll nun Sal im Sima, und Sal + Sima in dem , ,flieBfahigen‘‘ Untergrund schwimmen 
(Isostasie), so daB die ,,leichten‘‘ Kontinente aus den schweren Meeresbéden aufragen. 
Aus Schweremessungen scheint ein solcher Ausgleich 6fters hervorzugehen, in vielen 
anderen Fallen besteht er offenbar nicht: Baikal und Schwarzes Meer sind in Kon- 
tinente eingesenkt, der Hawaii-Riicken und die Atlantischen Vulkaninseln sind dem 
Meeresuntergrund aufgesetzt, ohne daB ein entsprechender Schwereausgleich vor- 
handen ist; der Graben des Roten Meeres hat SchwereiiberschuB, die anschlieBenden 
afrikanischen Graben und die Tiefseegraben Schweredefizit; Skandinavien hebt sich 
als Ganzes, obwohl nur die nérdliche Halfte SchwereunterschuB hat, wobei die Linien 
gleicher Schwere die Hebungslinien quer durchschneiden usw. Wir kénnen also aus 
der Hochlage oder aufsteigenden Bewegung nicht mit Sicherheit auf eine Jeichte 
Oberflachenschicht, bzw. ein Schwereminimum, aus der Tieflage oder dem Absinken 
nicht auf eine schwere Oberflachenschicht, bzw. ein Schweremaximum schlieBen. 


Die Verteilung von Festlandern und Tiefseebéden scheint sich nur in langen 
geologischen Zeiten zu andern, anscheinend meist so, da8 randliche Teile der 
Festlander abgesenkt oder randliche Teile der Meere gehoben werden, beides 
meist im Zusammenhang mit Gebirgsfaltungen. 


Die in harte Gesteine, wie Granit und Gneis, eingeschnittenen Schluchten der 
submarinen Taler konnen kaum durch Str6mungen schlammigen Wassers erodiert 
worden sein (s. SHEPARD [39], S. 238; PETTERSSON [28], S. 147 ff.); festlandische 
Erosion arbeitet mit anderen Korngr6éBen, anderen Suspensionen, und auch anderer 
Dauer der Bewegungen. — Eine Abbiegung friiherer Kontinentalrander zu heutigen 
Kontinentalhangen k6énnte die Erklarung sein: seit Beginn der Kreidezeit sind 
manche Kontinentalrander um 10 bis 17 km abgesunken (LEEs [21]). An vielen 
Kiisten aber, die nicht von Faltengebirgen gebildet werden, steigen die Schichten 
gegen das Meer zu an, manchmal unter Bildung kiistenparalleler Becken; so z. B. 
in Portugal, wo der kristalline Untergrund des mesozoischen Beckens in den Berlenga- 
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Inseln wieder auftaucht, ganz in der Nahe des submarinen Tals von Nazaré, das diese 
Aufbiegungszone durchschneidet. Bei dem geringen Neigungswinkel der Kontinental- 
hange konnte es sich aber darum handeln, daB eine urspriinglich starkere Aufbiegung 
um diesen kleinen Winkel zuriickgebogen wurde, indem sich die Eintiefungsachse des 
Beckens bzw. die Hebungszone des Festlands verlagerten. 


Friiher war die Ansicht allgemein, daB die groBen Ozeane permanent, und ihre 
Unterlagen von einheitlicher, von der der Kontinentalblécke verschiedener Zu- 
sammensetzung seien. Diese Ansicht wird immer mehr eingeschrankt und heute 
von den meisten Geologen nur noch fiir den Pazifik angenommen; auch diese 
eingeschrankte Annahme ist erschiittert durch den Nachweis verschiedener Ge- 
steinszonen neben- und untereinander im Siid-Pazifik (Andesitlinie PETTERSSON 
[28], S. 72; nephelinfreie Zone SHEPARD [39], S. 288); durch den Nachweis 
komplizierter submariner Oberflachenformen, die denen des Festlandes parallel 
laufen, z. B. im 6stlichen Nord-Pazifik; durch den Nachweis einer quantitativ 
gleichen Warmestr6mung durch Tiefseebdden und Festlander (BULLARD [5)); 
sowie durch die erstaunlich geringe Machtigkeit der Sedimente selbst im Nord- 
Pazifik, die mit einem hohen Alter unvereinbar ist (PETTERSSON [28], S. 59, 69 ff.). 


Die hohe Fortpflanzungsgeschwindigkeit der Erdbebenwellen in geringen Tiefen 
der subpazifischen Erdkruste, ebenso wie die geringe Machtigkeit junger Sedimente, 
kénnte durch ausgedehnte junge basaltische Deckenergiisse und/oder Intrusionen 
erklart werden. Junge basaltische Ergiisse sind im Pazifik bekannt (PETTERSSON [28 , 
S. 72). Die Machtigkeit solcher Deckenergiisse kann mehrere Kilometer erreichen 
(Dekkan-Trapp 2 km; Gronland 4 km), die Machtigkeit von Intrusionen mehrere 
hundert Meter (Karru). 


Die Tatsache, daB die Festlander von Flexuren oder Briichen begrenzt werden, 
bedeutet nicht, daB der Meeresboden anders zusammengesetzt ist als das Fest- 
land, sondern lediglich, daB das Wasser die Vertiefungen ausfiillt. 

Von den Faltengebirgen wissen wir, daB in ihnen Gebiete vorliegen, die 
durch lange Zeit absinken und dabei groBe Mengen von Sedimenten speichern. 
Ausgangsgebiete kénnen ehemalige Festlandszonen sein, die dabei als Ein- 
muldungen bis zur Tiefe von Tiefseebéden abgesenkt werden kénnen, oder es 
kénnen die Gebiete von Kontinentalhangen sein, die ebenso wie Inlandmeere 
oder Flachmeerbecken Schauplatze der Anreicherung erheblicher Sediment- 
mengen sind: die Sedimente bleiben in der Flachsee nicht liegen und kommen in 
der Tiefsee nicht an. Die Verbiegungen in diesen Zonen sind durch lange Zeit 
weitrdumig; wahrend ebenfalls langer Zeiten wird dann das Material all- 
mahlich mit von Ort zu Ort und Zeit zu Zeit wechselnden Intensitatsmaxima 
faltenartig zusammengeschoben. In einem Endakt erhalt schlieBlich der ganze 
Gebirgskérper seine Hochlage (akroorogene Bewegung, RUGER [37)). 

Die dem Meeresgrund aufgesetzten Riicken sind, da sie gréBtenteils unter 
Wasser liegen, am wenigsten bekannt; sie scheinen zur Ganze aus vulkanischem 
Material zu bestehen. Fiir den Hawaii-Riicken laBt sich nachweisen, daB die un- 
geheure Last von mehr als 5 km schwerster Gesteine der Erde die unterliegende 
Kruste nicht nennenswert verbogen hat. ‘A basaltic root of any large size 
appears therefore to be absent beneath the Hawaiian Islands’’ (MACDONALD [25], 
1956). Auch die Atlantischen Vulkan-Inseln scheinen nicht isostatisch kompen- 
siert zu sein, so z. B. die Insel St. Helena, deren Stabilitat sich in der Seltenheit 
der Erdbeben ausdriickt. — Vulkanische Erscheinungen in derartigen band- 
férmigen Zonen kennen wir einerseits gebunden an die Faltengebirge, anderer- 
seits gebunden an Bruchsysteme (Ostafrika). Sowohl Faltengebirge wie Bruch- 
systeme k6énnen geradlinig oder bogenférmig verlaufen, so daB aus der gerad- 
linigen Form des Hawaii-Riickens ebensowenig ein Schlu8 auf die Entstehung 
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zu ziehen ist wie aus den Bogenformen des Atlantischen Riickens. Fiir beide 
Gebiete wird sowohl faltenhafte wie bruchhafte Entstehung angenommen, ohne 
daB jedoch ein Beweis hierfiir méglich ist. 


Hiermit sind die wesentlichen Voraussetzungen zum Verstandnis des folgenden 
gegeben und ist gezeigt, warum viele der heute herrschenden Anschauungen weiterhin 
keine Beriicksichtigung finden. — Auf Einzelheiten wird, soweit nétig, bei den unten 
besprochenen Einzelfallen eingegangen. 


II. Die Formen der Mondoberfliche 


Oben wurde dargelegt, wie ,,oberflachlich“ unsere Kenntnis der Erde ist, deren 
Bau doch mit soviel Zuversicht zu erklaren versucht wird. Es ist daher nur um 
weniges vermessener, auch eine Deutung der Oberflachenformen des Mondes zu 
versuchen. Man wird dabei von den Erscheinungsformen der Erdoberflache 
ausgehen und bemiiht sein, den andersartigen Bedingungen des Mondes so gut 
wie moglich Rechnung zu tragen. Hypothesen, die schon auf der Erde zweifelhaft 
scheinen, wird man vermeiden. Man wird herausarbeiten, was am wahrschein- 
lichsten scheint, ohne anderes mit Sicherheit ablehnen zu kénnen — wieder 
anderes aber wird man durch zwingende Gegengriinde ausschalten kénnen. 


Von geologisch gut fundierten Arbeiten, die mit anderer Methodik zu zum Teil 
anderen Schliissen kommen, nenne ich jene v. BULows [3], [4], welche ausgezeichnete 
Beschreibungen der Gebilde der Mondoberflache enthalten. Dort ist auch neuere 
russische Literatur diskutiert. 


1. GroBformen des Mondes 


Die héchsten relativen Héhen der Erde liegen nicht am Tschomo Lungma, 
sondern an den Hawaiischen Riesenbergen mit etwas weniger als 10 km vom 
Meeresgrund an gemessen, und an einigen Tiefseegraben mit mehr als 10 km 
vom Meeresspiegel aus gemessen; sie bleiben also unter 1 Promille des Erd- 
durchmessers von im Mittel 12740 km. Die Erhebungen des Mondes sind im 
Verhaltnis zum Monddurchmesser héher: am Krater Newton wurden tiber 
7000 m, im Letbniz-Gebirge am Siidpol an 9000 m gemessen; der Monddurch- 
messer betragt 3476 km. 

Die hypsometrische Kurve des Mondes ist angenadhert eine GAusssche Kurve, 
aber deutlich asymmetrisch (Abb. 5). Die Welligkeit des Mondes ist ziemlich 
groB, auch in den Maria (HOPMANN [13], S. 32 ff., Tab. 5, deren Summe = 99,0%). 
»,H6hen und Senken kommen durchaus gleich oft und in gleicher Ausdehnung 
vor.‘ ,,... das gewichtete Mittel aller Héhen [betragt] — 0,026 km. Streuung 
der Héhen + 1,25 km. Hohe der Horste! 0,97 km, mittlere Tiefen der Senken 
—1,19km. Auch die horizontalen Flachen verteilen sich véllig symmetrisch, 
Anteil der negativen 18%, mittlere Tiefe — 1,0 km, Anteil der positiven 21%, 
mittlere Héhe + 1 km.“ (Hopmann [13], S. 32). — ,,Die Mare liegen im 
Durchschnitt im gleichen, nicht tieferen Niveau wie die hellen Teile der Ober- 
flache“ ({13], S. 2). ,,... neben den 39% ebenen Gelandes haben wir etwa 
ebensoviel an Hiigellandschaft, das heiBt Gelande mit Boéschungswinkeln bis zu 
15°, und schlieBlich 20% an eigentlichen Gebirgen, wobei aber Steilhange 
(iiber 45°) nur rund 3% ausmachen, alles ohne die Béschungen der inneren 
Kraterwande. Da die kleinste Héhenstufe bei HAyNn 370 m betragt, kann man 
wohl annehmen, daB die 39°, ebenen Gelandes noch in Wahrheit allerlei Un- 
ebenheiten bis zu etwa diesem Betrag aufweisen werden. Im iibrigen sind nach 
den photometrischen Untersuchungen ScCHONBERGs die Kleinformen der Ober- 


1 Nicht im geologischen Sinn. 
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flache auBerst rauh, etwa wie erstarrte Lava oder verkarsteter Felsen‘ 
(HopMANN [13], S. 33). 

Die andere Seite des Mondes diirfte nicht grundsatzlich anders aussehen 
als die uns zugekehrte. Wenn eine Anderung eintrate, sollte sie sich an den Ran- 
dern der sichtbaren Seite andeuten. Infolge der Libration sehen wir zeitweise 
etwas um den Rand, so daB uns fiinf Achtel der Mondoberflache bekannt sind; 
aber selbst die auBersten dabei sichtbar werdenden Gebiete zeigen dieselben 
Strukturen wie die uns zugewandten Gegenden. Der Mondrand ist, abgesehen 
von den Bergen, auf 1 : 5000 genau ein Kreis. Man kann die Mondoberflache 
als die eines dreigchsigen Ellipsoids auffassen, wobei die groBe Achse (Pol bei 
Alphonsus) um 6,8 km langer, die kurze Achse (Pol bei Pythagoras) um 5,0 km 
kiirzer ist als die mittlere Achse! (HOPMANN [13], S. 1). 


2. Maria und Terrae 

Schon mit freiem Auge vermag man auf der Mondoberflache dunkle Flecken 
(Maria) von hellen Gebieten (Terrae) zu unterscheiden (Abb. 3, 4). 

Die Terrae mit ihren Anhaufungen von Kratern und ihren groBenteils ver- 
wischten Oberflachenformen sind offensichtlich altere Teile der Mondkruste. 
Diese Kruste ist in flache GroBwellen gelegt und durch Briiche zerstiickelt. DaB 
dabei nicht beliebig groBe Hoéhenlagen erzielt werden, hat seine Ursache in der 
sdkularplastischen Natur eines Weltkérpers von Planeten-Dimensionen. Wie 
geringfiigig die Héhenunterschiede der Mondoberflache sind, erkennt man am 
Rande der Mondscheibe, die fiir das freie Auge den Eindruck eines vollkommenen 
Kreises macht. 

Die Maria scheinen zum Teil in einem Giirtel angeordnet zu sein, der sich 
iiber die sichtbare Mondoberflache hinaus fortsetzt?. Sie liegen randlich tiefer 
als die sie umgebenden Terrae, enthalten aber vielerorts hochliegende Ge- 
biete im Innern, so z. B. im Mare Nubium, Foecunditatis, Tranquillitatis, Sereni- 
tatis. Im Durchschnitt liegen die Maria im gleichen Niveau wie die Terrae; die 
mittlere Hohe der Maria im Verhiltnis zur als Ellipsoid oder Kugel berechneten 
Mondoberflache ist — 0,3 + 0,5 km mit einer Streuung von + 3,8 km. Manche 
Maria liegen schief: ,,So liegt z. B. auf der Ostseite das Mare Hiemis auf einem 
Abhang, desgleichen das Mare Autumnis [sic], wahrend das Mare Veris zwei Hoch- 
plateaus mit einem langgestreckten Teil umfaBt. Das Mare Orientale liegt am 
Abhang einer sehr groBen und tiefen Senke (diese enthalt den niedrigsten Wert 
der ganzen Haynschen Karte mit — 4,8 km), ahnlich das Mare Parvum als ein 
Teil einer Senke. Auf der Westseite liegt das Mare Australe in einer ausgedehnten, 
nur sehr flachen Senke mit fiinf Horsten. Das Mare Smythii und Mare Marginis 
gehoren zu einer groBen bis zu 3,5 km tiefen Senke, die sich nach RITTERs Karte 
noch weit nach Osten iiber den Marebereich erstreckt. Das Mare Humboldt- 
ianum schlieBlich liegt teils hoch, teils tief‘’ (HOPMANN [13], S. 31). 

Die Maria zeigen also im allgemeinen flache Oberflachenformen, sind aber 
nicht véllig eben; sie enthalten Hochplateaus und Tiefebenen. Auch finden sich 
haufig Niveaustufen mit geraden oder bogigen Grenzen, die ein héheres Inneres 
gegen den Rand zu abgrenzen. Der Rand selbst aber steigt haufig gegen die 
Terrae zu wieder an, so daB eine tiefer liegende Zone das ,,Ufer‘‘ begleitet. 

Die Gesamtform eines Mare, oder die Form von Teilen seiner Umrandung, 
kann angendhert kreisférmig bzw. kreisbogenférmig sein. 


1 Lage von Alphonsus: 4 = — 2°44’, B = — 13°26’; Pythagoras: 4 = — 63°43’; 
B = + 63°24’. 

* Bei der Zahl und Gr6éBe der Maria ist eine Reihung auch bei zufalliger An- 
ordnung kaum zu vermeiden. 
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Nur wenige Krater sind den Maria aufgesetzt, diese aber zeigen sehr frische, 
scharfe unverwischte Formen, und, sofern sie groBer sind, Strahlenkranze. Im 
Gegensatz dazu zeigen die Terrae starkeres Relief. Sie sind vollbesetzt mit 


Abb. 3. Nordwestteil des Mondes im Licht des letzten Viertels (im umkehrenden Fernrohr: 
Nordpol unten). Aufnahme Mount Wilson 1919 IX 15 
Mitte: Mare Imbrium, in der Nordumgrenzung rechts der halbkreisférmige Sinus Iridum, 
links der ,,Schwarze See‘‘ Plato. Nérdlich der Terra mit dem Sinus Iridum das bandférmig 
erscheinende (Perspektive!) Mare Frigoris. GréBere Mondkrater: rechts oben Copernicus, 
nach links davon Eratosthenes, zwischen beiden eine perlschnurartige Kraterreihe; etwa 
oberhalb der Mitte links Archimedes (mit ebenem Boden), links davon Autolycus, darunter 
Aristillus, darunter und etwas nach links Cassini. (West liegt nach astronomischer Kon- 
vention rechts beim Blick nach Nord) 


Kratern (Abb. 4), die meist mehr oder weniger stark, manchmal fast bis zur Un- 
kenntlichkeit (z. B. ein Riesenkrater dstlich Walter und Regiomontanus) ver- 
wischt sind. Von allen diesen Kratern tragen nur wenige, und zwar die frischesten, 
Strahlenkranze; diese setzen sich iiber die Maria fort und sind somit jiinger als 
diese. 

Haufig steigen die Terrae gegen die Maria zu an und brechen scharf ab (Um- 
gebung des Mare Imbrium z. B.); an anderen ,,Kiisten‘‘ tauchen die Terrae all- 
mahlich unter die Maria unter. Die Terra (nennen wir sie ,,borealis‘‘) zwischen 
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Mare Imbrium und Mare Frigoris hat die Lage einer Schragscholle, die unter 
Mare Frigoris untertaucht und gegen Mare Imbrium steil abbricht. An den 
Randern der Maria findet man nicht selten Reste ,,ertrunkener‘‘ Krater, von 


Abb. 4. Mond im Alter von 111/, Tagen. Yerkes Sternwarte. Oben (Siidpol) Tycho, Mitte 
rechts am Rande Kepler, etwas weiter links Copernicus. Am linken Rand etwas unter der 
Mitte das kreisahnliche Mare Crisium 


denen nur die héchsten Teile aus der Mare-Ebene herausragen; oder die dunkle 
Flache der Maria dringt in Vertiefungen der Terrae ein, wie z. B. in den Sinus 
Iridum oder den Krater Fracastorius. 

Aus obigem geht hervor, daB die Mare-Oberflachen deutlich jiinger sind als 
die Oberflachen der Terrae. Die Maria scheinen erfiillt zu sein von einer Masse, 
die sich nach Art einer Fliissigkeit ausbreitete und die tieferen Teile des Mondes 
erfiillt (auch die Béden mancher Krater, z. B. des ,,Schwarzen Sees‘‘ Plato, des 
Grimaldi und andere mehr zeigen die dunkle Farbe der Maria). 


3. Krater 


Unter der Bezeichnung ,,Krater“‘ fassen wir die mehr oder weniger schari 
begrenzten kreisahnlichen Formen der Mondoberflache zusammen, fiir deren 
groBere man die Namen Ringgebirge und Wallebenen verwendet. Sie sind 
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haufig, aber nicht immer, von Wallen umgeben und zeigen zu ihrer Umgebung 
nie das Verhaltnis einer untergetauchten oder abgebrochenen Schragscholle, 
wie das bei den Maria haufig ist. Ihre Form weicht oft von der idealen Kreisform 
gegen einigermaBen polygonale Gestalt ab. 

Die GréBe der Krater reicht von den kleinsten optisch noch faBbaren Léchern 
von unter 1 km Durchmesser bis zu Formen mit 250 km Durchmesser wie 
Clavius und Grimaldi. Bei den groBen Kratern sind die Rander von der Mitte 
aus nicht sichtbar, da sie unter dem Horizont liegen. 

Die Verhaltnisse von Tiefe zu Durchmesser variieren mit der GréBe. Sie 
betragen z. B. (zum Teil nach HopMANN [13], S. 22): 





Krater Durchmesser, km Tiefe, km Verhaltnis 





Mittelwert 
Mittelwert 
Mittelwert 
Aristarch 
Theophilus 
Katharina 
Ptolemaeus 


Die jiingeren (scharfer konturierten) Krater scheinen im allgemeinen ver- 
haltnismaBig tiefer zu sein. 

Manche der Krater sind einfache Einsenkungen, die meisten haben Walle 
verschiedener Héhe. Von der Umgebung aus gesehen sind manche Formen 
lediglich Hohlformen, andere sind Vertiefungen innerhalb aufgeschiitteter 
Massen, deren Boden nicht unter dem Boden der weiteren Umgebung liegt. 
Zwischen der Masse des Aufwurfs und dem Massendefizit der Hohlform besteht 
keine gesetzmaBige Beziehung. Die durchschnittliche Tiefe der Krater betragt 
(im Mittel aus 119 Messungen) 2,1 km, im Maximum (Theophilus, Tycho) 5,5 km. 
Die Wallhéhe schwankt von 0 bis 2 km, im Durchschnitt von 129 Messungen 
betragt sie 0,49 km (aus den Werten bei HopMANN [13]). Theophilus hat bei 
100 km Durchmesser einen Wall von 1 km Héhe entsprechend den Verhaltnissen 
bei kleinen Kratern. 

Einige Krater (Wargentin und einige kleinere) sind bis zum Rande voll; 
sie haben etwa die Form eines umgekehrten Suppentellers. 

Die Walle der groBen Krater (Ringgebirge, Wallebenen) sind bei weitem nicht 
so steil, wie man das in den meisten Abbildungen sieht. Die Tatsache, daB die 
Oberflachenformen bei sehr schragem Sonnenstand am besten hervortreten, hat 
zu einer Uberschatzung der Steilheit des Reliefs gefiihrt. Die AuBenneigung der 
Kraterwalle betragt im Mittel 7° (bis 15°) und ahnelt damit der Neigung der 
Schildvulkane der Erde; der maximale Béschungswinkel ist unabhangig von der 
Schwere. Der Innenabsturz der Kraterwille hat im Mittel eine Neigung von 25°; 
da sich aber dieser Innenrand aus mehreren Staffeln zusammensetzt, besteht 
er aus einer Reihe flacher Stufen mit steilen Abbriichen. 

Der Boden der groBen Mondkrater (Wallebenen und Ringgebirge) ist flach 
und tragt manchmal eine oder mehrere zentrale Erhebungen, die Zentralberge 
oder das Zentralgebirge. Bei kleineren und tieferen Kratern beherrscht der 
Randabfall das Bild. Gehen wir von dem angegebenen mittleren Abfall der 
inneren Kraterhange aus, so wiirden diese Hange doppelt so weit in den Krater 
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hineinreichen, wie ihre relative Hohe iiber dem Kraterboden betragt. Ein Krater, 
dessen Durchmesser nur viermal gr6éBer ist als seine Tiefe, brauchte demnach 
iiberhaupt keinen flachen Boden zu haben (solche allgemeinen Angaben gelten 
nicht fiir jeden Einzelfall). 

Die Kraterwalle scheinen oft zusammengesetzt zu sein (Archimedes); die 
inneren Kraterhange sind oft deutlich terrassiert (Copernicus, Eratosthenes). 
Plato zeigt im Ostwall! eine eingebrochene Scharte. 

Kleine Krater sind gelegentlich in perlschnurartigen Linien angeordnet, so 
z. B. zwischen Evatosthenes und Copernicus; andere kleine Krater sitzen auf 
Spalten oder werden durch Spalten verbunden (z. B. im Alphonsus und am Birt). 

Kleine Krater finden sich sowohl auf den Maria wie auf den Terrae; sie 
finden sich ebensowohl auf den Kraterbéden wie auf den Kraterwallen und auf 
den Auswiirfen, die um manche junge Krater zu beobachten sind. Infolge ihrer 
Kleinheit sind sie nicht immer sicher zu beobachten und werden von _ver- 
schiedenen Beobachtern verschieden angegeben (MULLER [27)). 

Von einer regelmaBigen Anordnung der groBen Krater ist nichts zu sehen, 
wenn man davon absieht, daB Krater gleicher GroBe einander selten starker 
stéren; wo aber solche mehr als randliche St6rungen vorkommen, ist der ge- 
stérte Krater meist mehr oder weniger stark verwischt und daher offenbar 
wesentlich alter (z. B. Theophilus und Cyrillus; Umgebung von Saussure; ver- 
gleiche auch Tafel XIX bei NASMYTH und CARPENTER). 

In manchen Kratern scheinen Details des Bodens bei Sonnenaufgang zeit- 
weise oder sakular verschleiert zu sein. Am Krater Aristarchus sind gelbe 
Flecke beschrieben, die bei Ultraviolett-Aufnahmen schwarz scheinen (Woop [51)). 


4. Wiilste, Rillen, Streifen, Briiche 


Auf den Maria findet man insbesondere in der Nahe der Rander lineare Un- 
ebenheiten, die entweder als wallartige Wiilste aus der Mare-Ebene hervorragen 
oder als einseitige Wiilste Teile verschiedener Hohenlage gegeneinander ab- 
grenzen. Dabei hat man gelegentlich den Eindruck, daB diese Wiilste hoher 
liegende zentrale Teile der Maria gegen Randgebiete abgrenzen, die ein unruhigeres 
Relief haben, und zum Teil gegen die Terrae zu wieder ansteigen. 

Die Rillen sind langgestreckte, schmale, rinnenartige Vertiefungen der Mond- 
oberflache von gleichbleibender geringer Weite, die einander kreuzen, sich 
gabeln usw. Sie kénnen Langen von mehreren 100 km erreichen. Als Beispiel 
seien die Rillen bei den Kratern Triesnecker und Hyginus genannt. Manche der- 
artige Rillen sind mit einzelnen Kratern besetzt, von da gibt es alle Uberginge 
zu perlschnurartigen Reihen von Lochkratern (Abb. 3). 

Bei Sonnenhochstand (Vollmond) sieht man von manchen Kratern, insbesondere 
von Tycho, Kepler und Copernicus, ganze Systeme heller radialer Streifen (Abb. 4) 
ausgehen, die im groBen gesehen auf GroBkreisen verlaufen. Dabei iiberqueren 
sie anscheinend von Tycho aus mindestens die Halfte, wenn nicht fast die ganze 
Breite der sichtbaren Mondhalfte. Im Detail sind die Streifen nicht ganz regel- 
maBig geradlinig; zwischen den radialen liegen nicht selten Streifen mit spitz- 


1 Nach astronomischer Konvention werden die Richtungen Ost und West auf den 
Himmelsk6rpern umgekehrt wie auf der Erde gebraucht. Obwohl Sonne, Mond und 
Planeten sich in demselben Sinne drehen wie die Erde, drehen sie sich doch der 
astronomischen Konvention nach von Ost nach West, das hei8t die Sonne geht auf 
allen Planeten auBer der Erde im Westen auf und im Osten unter. Bei der Landung 
auf den Planeten wird es zweckmaBig sein, mit diesem Brauch zu brechen und, wie 
auf der Erde, jene Richtung als Ost zu bezeichnen, die rechts von einem nach Norden 
blickenden Beschauer liegt. 
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winklig dazu verlaufenden Richtungen, die ein in der Nahe der Krater dichtes 
Netz bilden. Dadurch erscheint die Nahe mancher Krater, z. B. der drei ge- 
nannten, weiB. Bei Tycho, Copernicus und Kepler schiebt sich um den Krater 
unterhalb des Kraterrandes eine dunklere Zone ein, welche die breiten dlteren 
Streifen ausléscht, aber von (jiingeren) feineren Streifen durchsetzt wird; Er- 
héhungen innerhalb dieser Zone sind manchmal hell, wie iiberhaupt die Streifen 
auf Kammen und Riicken am hellsten erscheinen. — Haufig hat man den Ein- 
druck, daB die Streifen nicht vom Zentrum der Krater ausgehen, sondern (zum 
Teil tangential) von den Kraterwallen oder sogar den Innenrandern der Krater 
(z. B. Copernicus) ausstrahlen; dadurch wird auch die spitzwinklige Vernetzung 
erklarbar. Die Streifen verlaufen im allgemeinen relieflos iiber HOhen und Tiefen 
der Mondoberflache, ohne aus ihrer Richtung abgelenkt zu werden. Man hat be- 
obachtet, daB die Helligkeit der Streifen sich auf (dem Ausgangsort zugewendeten) 
Hangen verstarkt, oder bereits erloschene Streifen auf solchen Hangen neu auf- 
setzen. Gelegentlich wurde ein geringes positives Relief der Streifen angegeben. 
Ubergangsformen scheinen kurze streifenartige Gebilde mit deutlichem positivem 
Relief zu sein, wie sie z. B. von Aristillus ausgehen (Abb. 3). 

Briiche begrenzen viele Maria, so insbesondere das Mare Imbrium. Bruch- 
hafter Abfall einer Schragscholle ist die ,,Lange Wand‘. Ein Grabenbruch ist 
das 130 km lange und 3 km tiefe ,,Tal der Alpen‘ mit seinem flachen Boden, oder 
das Rhetta-Tal, ahnlich den groBen Bruchgraben und Senkungsrinnen Ostafrikas. 

Langgestreckte Vulkanwille, wie die des Hawalischen' und Atlantischen 
Riickens, fehlen dem Mond. Kleinere Riicken kommen vor, z. B. drei parallele 
Ketten in der Gegend des Dorfel-Gebirges, ohne daB man weiB, ob es sich um 
Vulkanriicken oder um Horste handelt. ,,Am Ostrande nahe dem Aquator 
liegen zwei ungefahr 250 km lange parallele Hohenriicken, 2,5 bzw. 4 km hoch, 
zwischen ihnen ein 60 km breites und 1 km unter dem mittleren Niveau liegendes 
Tal, roh vergleichbar dem Oberrheintal zwischen Schwarzwald und Vogesen, nur 
mit erheblich starkeren Hohenunterschieden. Es ist dies das d’Alembert-Gebirge 
nach SCHMIDT“ (HOPMANN [13], S. 31). 


III. Vergleich und Deutung der Bauformen 


Kein Phdnomen erkldart sich 
an und aus sich selbst; nur viele 
zusammen tiberschaut, metho- 
disch geordnet, geben zuletzt 
etwas, was fiir Theorie gelten 
kénnte. GOETHE. 


Zur Deutung der Bauformen des Mondes vgl. v. BULow [3], [4]; E. Sugss [42]; 
F. E. Suess [43]; Wirsinec [49]; v. WoxFrF [50]. 


1. Modellversuche 


Bei der Deutung der Bauformen des Mondes und der Erde wird oft von rein 
auBerlichen Ahnlichkeiten mit Gebilden ganz anderer GréBen ausgegangen. 
Beim Vergleich von Gebilden verschiedener MaBstabe muB die Theorie der 
Modellversuche beriicksichtigt werden: Bei Anderung des MaBstabs andern sich 
die Langen mit der 1. Potenz, Flachen mit der 2. Potenz, Volumina und Gewichte 
mit der 3. Potenz des Linear-MaBstabes; wenn es sich um Vorgange handelt, 
bei denen entsprechende Wege in gleichen Zeiten zuriickgelegt werden miissen, 
wie z. B. beim Wurf, so andern sich die Tragheitskrafte mit der 4. Potenz des 
MaBstabes. Bei einer Anderung des MaBstabes von gréBeren AusmaBen geht 
daher die mechanische Ahnlichkeit vollstandig verloren. Gebilde verschiedener 
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GréBenordnungen sind miteinander mechanisch nicht vergleichbar; wenn sie 
der Form nach gleich sind, sind sie mechanisch verschieden entstanden. Bei der 
Anderung des MaBstabes eines Modells miissen nicht nur die geometrischen 
Dimensionen, sondern auch die physikalischen Eigenschaften des Materials ent- 
sprechend gedndert werden. Bei sehr groBen MaBstabverschiedenheiten, wie beim 
Vergleich von Laboratoriumsprodukten mit planetaren Bauformen, ist es un- 
moglich, Materialien zu finden, die in Beziehung auf Druckfestigkeit, Kohdasion 
usw. den maBstablichen Bedingungen gerecht wiirden. 

Ein Weltkérper von planetaren Dimensionen kann sich als Ganzes, langer 
einwirkenden Kraften gegeniiber, nicht starr oder elastisch verhalten. Dabei 
kénnen, wiederum als Ganzes gesehen, seine Festigkeits-Eigenschaften diejenigen 
von Stahl oder Glas iibertreffen, wegen der Festigkeit der unter hohem Druck 
stehenden tieferen Teile. 

Die Druckfestigkeit von dichten Kalken und Dolomiten liegt bei 800 bis 
1800 at, die von Erstarrungsgesteinen bei 1500 bis 4000 at bei Zimmertemperatur. 
Bei allseitigem Druck nimmt diese Festigkeit zu, bei Temperaturerhéhung nimmt 
sie ab. Das Gefiige irdischer Gesteine, die in gréBere Tiefen (vielleicht 10 bis 
30 km) versenkt waren, zeigt Verformungen wie die zaher Fliissigkeiten. Schon 
in planetarisch gesprochen geringen Tiefen héren also die Gesteine auf, sich als 
feste Kérper zu gebarden. 

Wesentlicher noch als die Druckfestigkeit ist bei den Materialien der Modell- 
versuche die Zugfestigkeit. Wie oben erwahnt, sind die Gesteine der Erdkruste 
durch Kliifte zerlegt, so daB sie bei Strecken von Kilometer-GréBe und mehr 
keinerlei Kohasion besitzen. Demgegeniiber haben die zu Modellversuchen ver- 
wendeten Materialien stets eine sehr hohe Kohasion, die bei vielen Versuchen 
ausschlaggebend fiir die erzielten Formen ist. 

Die Unméglichkeit, die physikalischen Eigenschaften der Materialien dem 
MaBstab entsprechend zu andern, muB zu einer Ablehnung der Modellversuche 
fiir die Erklarung planetarer Bauformen fiihren. Wenn wir Vergleiche ziehen, 
so miissen wir nach Moglichkeit im selben MaBstab bleiben. Hierfiir bieten sich 
die vulkanischen Formen der Erdoberflache an, wo wir in den ErguBdecken 
Formen gleicher GréBe mit denen des Mondes haben, wahrend bei den kreis- 
formigen Bauformen die Einsturz-Calderen mit bis zu 24 km Durchmesser, die 
vulkanischen Ringgebirge mit bis zu 160 km Durchmesser den Dimensionen der 
Mondkrater vergleichbar sind, insbesondere wenn wir die geringere Schwere 
(1/6 g) des Mondes beriicksichtigen; dabei wiirden namlich den 160 km der Erde 
rund 400 km auf dem Mond entsprechen. Es liegt ja kein Grund vor, warum die 
AusmaBe solcher Bauformen von der Gesamtmasse oder dem Gesamtvolumen des 
Planeten anders als durch die Schwere und ihre direkten Folgen (Seigerung usw.) 


abhangen miiBten. 
2. Entstehung des Mondes 


Von der Entstehung der Planeten ist der Geologie nichts bekannt. Ob die 
Gesteinskruste der Erde jemals als Ganzes fliissig oder ob sie von Anbeginn fest 
war, wissen wir nicht. Die altesten Gesteine, die wir kennen, zeigen denselben 
Chemismus und dieselben Strukturen, die sich in allen spateren Zeiten der Erd- 
kruste auch gebildet haben. 


Die Annahme einer Abschleuderung des Mondes ist reine Phantasie. 
notigen Verformungen und Spannungen und ihre pl6étzliche Entlastung, der beim 
AbriB auftretende Schock, sowie die Freilegung von riesigen Gebieten mit Tempera- 
turen von einigen tausend Grad und Drucken von einigen zehntausend Atmospharen 
miiBten zum Zerplatzen des Planeten fiihren (vgl. RocHEsche Grenze). Die Krafte 


Die dazu 
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fiir die nétigen Verformungen stehen nicht zur Verfiigung. Die Annahme, daB ein 
Mondabri8 zu einem Zeitpunkt stattgefunden habe, bei dem die Erdrinde schon so 
fest war, daB sich eine Narbe in Form des Pazifik erhalten habe, ist naiv. Intelligenter 
ware schon HAARMANNs Annahme, daB eine solche Narbe sich durch Hineinrutschen 
der leichten Gesteine der Kruste hatte fiillen miissen, und daher heute als eine be- 
sonders hohe Zone der Erdoberflache (Himalaya) vorlage. Es lohnt sich aber nicht, 
solche Phantasien weiter zu verfolgen. 


Am wahrscheinlichsten scheint, daB sich der Mond ziemlich gleichzeitig 
mit der Erde aus einer urspriinglichen Gas- und Staubmasse gebildet habe. Fiir 
einen spateren Einfang fehlen die mechanischen Voraussetzungen. 

Das Alter des Mondes ist ebenso unbekannt wie das Alter der Erde. 


3. GroBformen des Mondes 


Die windschief gegen die Erde zu gerichtete GroBaufw6élbung der Mondober- 
flache wird allgemein als Wirkung der Erdanziehung gedeutet. Weitergehende 
Erklarungsversuche sind angesichts unserer Unkenntnis iiber das AusmaB der 
sdkularen Viskositat eines Planeten und iiber die Riickseite des Mondes (vgl. 
Land- und Meer-Halbkugel der Erde) nicht zweckmaBig. 
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Abb. 5. Hypsometrische Kurve des Mondes (Punkte) und der Erde (Kreise). Abszisse: 
1. Mond: Héhen iiber der mittleren Mondkugel in 10~$ Radien; 2. Erde: Héhen in 1000 m. 
Ordinate: Prozente fiir 1040-m-Klassen (6- 10~* R) des Mondes; 1000-m-Klassen der Erde. 
Nach HopMann [13], LANDOLT-BORNSTEIN III und WaGNER [48]. — Der Pfeil weist auf 
einen Punkt von 37,8%, entsprechend dem Wert von 15,1% fiir +200 m bis —200 m der 
Erde. — Das Zusammenfallen von irdisch Null mit dem Mondmaximum ergab sich ange- 
nahert beim Versuch, etwa zugrundeliegende Gausssche Kurven zur Deckung zu bringen 


Eine hypsometrische Kurve des Mondes zeigt Abb. 5. Die UnregelmaBig- 
keiten scheinen mir nicht geniigend, um mit JoKscH [17] auf Zusammensetzung 
aus zwei Kurven zu schlieBen (in seiner Abb. 2 gibt die Ordinate nicht Prozent-, 
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sondern Punkt-Zahl). Vielmehr scheint mir eine etwas abgednderte GAusssche 
Verteilungskurve vorzuliegen, wie sie vielleicht einmal auch der Erdoberflache 
zugrunde lag, ehe die an den Meeresspiegel gebundene Abtragung und Ab- 
lagerung sekundéar das Maximum um dieses Niveau schuf. Die Natur der 
einseitigen Versteilung der Mond- 
kurve geht besser aus einer Sum- 
mationskurve hervor (Abb. 6), die 
mit Ausnahme der héchsten Teile 
eine einheitliche konvexe Linie 
darstellt, wahrend die Kurve der 
Erde, insbesondere nach dem 
S. 177 vorgeschlagenen Ausgleich, 
konkav ist. Dieses letztere ist 
dadurch bedingt, daB die Abtra- 
gung vom Umfang und damit linear 
vom Radius, die Auffiillung der 
Tiefen aber vom Quadrat des Radius 
des Einzugsgebietes abhangt; die 
héchsten Erhebungen sind _ nicht 
Hochflachen, sondern isolierte Berge 
oder Kaémme, die groBen Tiefen 
aber sind angendhert Ebenen oder Abb. 6. Hypselographische Summations-Kurve 
Flachen mit geringer Relief-Inten- der Erde (gewellt) und des Mondes (konvex 
sitat. Am Mond jedoch fanden mach oben). Abszisse: additive Prozente. Ordi- 
offenbar Anhaufungen iiber Ebenen, nate: 107-4 R (174 m) fiir den Mond, km fiir 
nicht Ausfiillungen der Tiefen statt. ——— 








aa 
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4. Maria und Terrae 


Die Frage nach der Ursache des Unterschieds in der Albedo der Maria und 
Terrae ist zunachst nicht beantwortbar. 

Die meist allein beriicksichtigte Méglichkeit ist die eines Unterschieds in der 
Farbe der Gesteine. Es ist aber wenig wahrscheinlich, daB so verschiedene Ge- 
steinsfarben auf dem Mond in gréBerer Ausdehnung vorkommen. 


Fiir die Entstehung der hellfarbigen Feldspat-Gesteine der Erde werden zwei 
MOglichkeiten diskutiert, die beide theoretisch gleichberechtigt und im Einzel- 
fall oft genug unbeweisbar sind: 1. die Entstehung durch differentielle Bewegung 
(Seigerung) verschieden schwerer Minerale im fliissigen Magma; 2. die Auf- 
schmelzung sandiger Sedimente, in denen Quarz angereichert ist. — Eine Sei- 
gerung nach dem spezifischen Gewicht ist bei der geringen Schwerebeschleunigung 
des Mondes viel weniger wirksam als auf der Erde, wird also zu weniger extremen 
Endprodukten fiihren; Sedimente kénnen wir aber auf dem Mond bei seiner 
Atmospharelosigkeit und nach seinen Oberflachenformen nicht erwarten. Wahr- 
scheinlich unterscheiden sich also die Gesteine des Mondes voneinander nicht 
mehr als verschiedene Basalte, weil schon die Gesamtkruste weniger sauer sein 
diirfte als auf der starker differenzierten Erde, und weil noch dazu innerhalb 
dieser schon an sich dunkleren Gesteine auch die weitere Differenzierung nur 
wenig wirkungsvoll sein kann. 

Es bleibt als aussichtsreichere Moglichkeit die einer verschiedenen Ober- 
flachenbeschaffenheit der Maria und Terrae. Auch hier zeichnen sich zwei Még- 
lichkeiten ab: 1. die Helligkeit desselben Materials ist verschieden, je nachdem, 
ob es in den zerrissenen Formen der Aa-(Zacken-)Lava oder der Blocklava, oder 
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aber mit der glasartigen glatten Obertlache der Pahoehoe-(Fladen-) Lava erstarrt 
ist (Abb. 8); 2. die Helligkeit ist verschieden, je nachdem ob wir festes Gestein 
oder Staub vor uns haben, da beim Staub die Reflexion an der Oberflache der 
Staubk6érner die Albedo erhéht (Tab. 1, S. 203). 

Die Erstarrung als Aa-Lava erfolgt, wenn die Lava in einem bestimmten Ab- 
kiihlungsstadium als Kristallbrei noch in Bewegung ist; sie kennzeichnet daher 
gern die distalen Teile der Lavastréme. Das kénnte zu den ErguBdecken der 
Mondmaria passen, wahrend die nachste Umgebung der Krater eher aus Fladen- 
lava aufgebaut und die alten Flachen der Terrae eher von einem Staubschleier 
zugedeckt sein kénnten. 

Die Gebiete der Terrae mégen einst denen der heutigen Maria ahnlich ge- 
wesen sein. Die dunklen Maria wiirden bei einer entsprechenden Haufung der 
hellen Mondkrater zu hellen Terrae werden. Das Vorkommen heller Krater auf 
den dunklen Maria zeigt, da8 der Untergrund der Maria nicht grundsatzlich 
chemisch verschieden von dem der Terrae sein kann; auch gehen von scharf be- 
grenzten (jungen) Kratern der Terrae die gleichen Streifensysteme aus wie von 
den Kratern der Maria. Teile der Maria sind ausweislich ,,ertrunkener‘‘ Krater 
iiberflutete Terrae. 

Die Gliederung der Mondoberflache in Maria und Terrae 14Bt sich nicht ver- 
gleichen mit der Gliederung der Erdoberflache in Kontinente und Tiefseebéden. 
Maria und Terrae bezeichnen nicht zwei verschiedene Niveaus (HOPMANN [13], 
S. 2). Wir kennen von den Maria nur die Oberflachen, nicht den Boden. Die 
Tatsache, daB einige Teile der Erdoberflache tiefer liegen als andere, geniigt 
nicht fiir einen solchen Vergleich. Die charakteristischen Kontinentalhange 
zwischen Kontinent und Tiefsee, die wir auf der Erde haben, fehlen dem Mond, 
obzwar der Knick zwischen Schelf und Kontinentalhang nicht zwangslaufig (wie 
unter dem Meeresspiegel) unter der Mare-Oberflache liegen miiBte; ebenso 
fehlen Randverzierungen nach Art der Gebirge und Tiefseegraben des Pazifik. 
Daher scheint auch ein weitergehender Vergleich zwischen den GroBformen von 
Mond und Erde nicht zulassig. 

Die Oberflachenformen der Maria fiihren zu der allgemein gemachten An- 
nahme, daB diese als Tiefgebiete des Mondes von fliissigen Massen erfiillt wurden. 
Wiederholte Deckenergiisse erhohten dann das Innere der Becken oft bis iiber das 
Niveau der Umgebung. Die leichte Neigung der Oberflache der Maria gegen die 
Horizontale, die an manchen Stellen nachgewiesen ist, ebenso wie die Abstufung in 
Niveaus verschiedener Héhenlage haben die Maria z. B. mit den Salzseen der nord- 
afrikanischen Schotts gemeinsam; besser vergleichbar sind aber wohl die groBen 
Deckenergiisse basischer (selten saurer) ErguBgesteine. Solche irdischen Decken- 
ergiisse erreichen in der urspriinglichen Ausdehnung des Dekkan-Trapp oder des 
arktischen Basaltplateaus 500 000 km?, das ist die GréBe des Mare Imbrium; 
zwei siidamerikanische Gebiete von Deckenergiissen liegen nahe an, oder 
erreichen vielleicht 1000000 km?. 

In Analogie zu den irdischen Deckenergiissen werden wir auch fiir die lunaren 
Maria Spalteneruptionen als die wirksamen Vorgange annehmen. Gegeniiber 
den Zentraleruptionen ist allein aus geometrischen Griinden die Spalte zu gréBeren 
Férderungen prddestiniert. v. BULow ((3], S. 19; [4], S. 591) nimmt-an, daB die 
wallartigen Wiilste auf den Maria die letzte Foérderung solcher Lieferspalten dar- 
stellen, eine Férderung, die in diesem Endstadium schon zu zahe war, um sich zu 
ErguBdecken auszubreiten. 

In manchen Randgebieten von Maria, z. B. am Westrand (rechts beim Blick 
nach Nord) des Mare Imbrium, sinken randliche Teile des Mare staffelférmig 
gegen die zentralen Teile des Mare ab; die zentralen Teile selbst liegen aber 
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wieder hoher, und scheinen durch Wiilste gegen die randlichen Teile abgegrenzt, 
so daB zwischen hochliegendem Rand und hochliegender Mitte ein eingesenkter 
Teil zu liegen scheint. Ein Einbruch der Maria ist schon durch die bogenférmige 
Form vieler Rander und die Kreisform mancher Maria (Crisium, Humorum) an- 
gedeutet. Man kénnte annehmen, daB8 die Einbiegung allmahlich erfolgte und 
nach der ersten Fiillung durch Laven weiter andauerte, so daB randliche Teile 
der Lavadecken an den Terrae hangen blieben. Die Auffiillung der am tiefsten 
absinkenden zentralen Teile ware dann soweit gegangen, daB die Laven dieser 
Teile seitlich iiberflossen und entweder wieder bis an die Terrae vordrangen oder 
zwischen diesen und den zentralen Teilen der Maria Reste der Absenkung als 
Tiefzonen erhalten blieben. 

Bei Spaltenergiissen auf geneigter Unterlage kénnen primar schragliegende 
ErguBdecken entstehen; durch Krustenverbiegung kénnen urspriinglich hori- 
zontale ErguBdecken sekundar in schrage Lage kommen. 

Die Terrae sind alte Teile der Mondoberflache, die als solche mit den fiir sie 
charakteristischen Strukturen auch unterhalb der Deckenergiisse der Maria ver- 
mutet werden diirfen. Die verschiedene Frische der Bauformen auf den Terrae 
zeugt von einer langen ,,geologischen‘‘! Geschichte. 

Alle Maria scheinen praktisch gleichzeitig gebildet worden zu sein; auf ihre 
Bildung folgte noch die der ihnen aufgesetzten Krater, die sich durch die Scharfe 
ihrer Formen deutlich als jiinger gegeniiber den meisten Bauformen der Terrae 
erweisen. Einige scharfbegrenzte Krater der Terrae zeigen sich ebenfalls als 
jiinger gegeniiber den Maria, da die von ihnen ausgehenden Streifensysteme 
(z. B. Tycho) die Maria iiberqueren. Krater mit ,,schwarzer‘‘ Fiillung, wie Plato 
und Grimaldi, diirften mit der Bildung der Maria irgendwie wenigstens zeitlich 
zusammenhangen. 

Wenn man glauben diirfte, daB die inneren Krafte der Planeten durch auBere Ein- 
fliisse geweckt werden, kOnnte man versucht sein, die Zeit der Bildung der Maria 
etwa mit der Trias zu parallelisieren, da auf der Erde groBe Magma-Ergiisse in Siid- 
Afrika (4-105 km’) und Stidamerika (1,5 bis 2+ 10® km?) stattfanden; oder mit der 
Wende Kreide/Tertiar, da auf der Erde der Dekkan-Trapp, die Basaltdecken in 
Arabien und in den Ostteilen Afrikas einschlieBlich Madagaskars, die atlantischen 
Basaltplateaus und Vulkan-Inseln sowie vermutlich groBe Teile des Atlantischen 
und Hawaiischen Riickens usw. sich ergossen. Doch ist von solchen kosmischen Ein- 
fliissen nichts bekannt und es scheint viel wahrscheinlicher, daB die vage Periodizitat 
des Vulkanismus eigengesetzlich der Entwicklung der Planeten angehort. 


Der Unterschied in der Scharfe der Bauformen der Terrae und Maria zeigt 
das Vorhandensein von Verwitterungsvorgangen, iiber die unten gesprochen wird. 
Auf der Erde geht mit der Verwitterung eine Abtragung Hand in Hand, die immer 
neue Flachen fiir die Verwitterung freilegt. Am Mond bewirkt nur die Schwer- 
kraft direkt, ohne die Hilfsmittel der Atmosphiarilien, eine derartige Abtragung, 
die daher auf steile Hange beschrankt ist. Auf der Erde werden aufsteigende 
Gebietsteile rasch abgetragen, so daB die auftreibenden Krafte durch die Ent- 
fernung der Uberlast unterstiitzt werden. Daher kommen an der Erdoberflache 
schlieBlich Gesteine zutage, die bereits einmal Zehner von Kilometern tief in 
der Erdkruste versenkt waren. Da auf dem Monde eine entsprechende Abtragung 





1 Die Erfindung neuer Termini fiir jeden Planeten ware wohl unndétig pedantisch; 
zudem sind die griechischen Gétternamen, die aus sprachlichen Griinden an Stelle der 
lateinischen Planetennamen verwendet werden miiBten, fiir andere astronomische 
Objekte vergeben. Lateinische Bezeichnungen wie plutonisch, neptunisch, saturnin, 
jovial, martialisch und venerisch, aber auch griechische wie Chronologie, chronisch 
(Gleichklang mit Kronos) und hermetisch sind ebenfalls bereits anderweit gebrauchlich. 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 3-4 14 
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fehlt, sind entsprechend hohe Aufwélbungen unmdglich. Daher werden wir auch 
nirgends auf dem Monde tiefe Teile der Kruste entbl6Bt finden, es sei denn, wir 
hatten auf den Terrae irgendwo noch Reste einer Oberflache, die unter ganz 
anderen Bedingungen entstanden ware. Das muB aber als héchst unwahrschein- 
lich gelten, ebenso wie die auch nicht absolut auszuschlieBende Modglichkeit, 
daB unterhalb der Gesteine der Mondoberflache vergraben eine derartige unter 
anderen Bedingungen entstandene Gesteinskruste liegt (etwa Sedimente). 


5. Krater 


Einzelne groBe Schildvulkane fehlen dem Mond, wenn nicht die domartigen 
Aufwoélbungen am Arago als solche aufzufassen sind. Vulkankegel sind offenbar 
die Zentralberge in den Kratern und auch andere isolierte Erhebungen mégen 
als solche aufzufassen sein; manche dieser Formen scheinen eher Ahnlichkeit 
mit den Quellkuppen und Schlackenkegeln der Erde zu haben. 

Auf der Erde sind ringférmige Bauformen wie die der groBen Mondkrater 
selten, wahrend sie auf dem Monde das Bild beherrschen. Im Gegensatz zu den 
Maria, die von Briichen begrenzt werden oder Schragschollen flach iiberfluten, 
zeigen die Krater eine nicht in erster Linie von der Umgebung abhangige Um- 
grenzung; es sind individuelle, vulkanische, nicht tektonische Bauformen. 

Ahnlichkeit mit den Mondkratern haben eine Reihe verschiedener, zum Teil 
weniger bekannter irdischer Bauformen. Hierzu gehéren erstens die Maare 
(Einsturzbildungen um die Schlote von Gasvulkanen, haufig mit Auswurf von 
Asche und manchmal mit etwas Lava); ebenso wie bei den Mondkratern findet 
man hier reine Einsturzformen neben Formen mit mehr oder weniger stark auf- 
gebauten Wallen. — Zweitens die Homate, das sind dem Terrain aufgesetzte 
Wallberge mit ebenem Boden, meist in e¢nem Eruptionsakt entstanden. In den 
seltenen Fallen, wo wild erumpierende Gassonden vorwiegend gréBere Brocken 
festen Materials férdern, entstehen ebenfalls solche Formen (STOWASSER und 
Veit [41}); bei der viel haufigeren Férderung fliissigen Schlamms gibt es nur 
flache Schilde. — Drittens sind zu nennen die Einsturz-Calderen, die als End- 
stadien des Vulkanismus die Aufbauten teilweise bis fast ganz verschlingen; sie 
erreichen im Ringgit auf Java 20 km Durchmesser, im Ngorongoro auf dem Hoch- 
land der Riesenkrater in Ost-Afrika 22 km und im Ries 24 km. — An vierter 
Stelle seien erwahnt die Feuerseen, wie z. B. der des Halemaumau im Kilauea- 
Krater, Hawaii, die ringférmige Schlackenwille als AuBenumgrenzung des iiber das 
Niveau der Umgebung aufgebauten Lava-Sees bilden und gegebenenfalls weiter 
nach auBen vorschieben. — Endlich sind als weitere kreisférmige Vulkanbauten 
die wenig bekannten vulkanisch-tektonischen Ringgebirge zu erwahnen, das sind 
ringférmige Falten- und Schuppen-Strukturen, wie wir sie von Maio (Capverden) 
mit 20 km Durchmesser, von der schottischen Insel Mull mit 24 km und von den 
Bear-Paw-Mountains (Montana) mit 160 km Durchmesser kennen. 

Zum Vergleich mit den Mondkratern kénnte man zundchst entweder die 
Feuerseen allein heranziehen, und in den Mondkratern gewissermaBen eine von 
einem Zentrum statt von einer Spalte ausgehende ErguBdecke mit nachtrag- 
lichem LavariickfluB sehen; oder man kénnte an eine Kombination von Wall- 
berg oder Kinggebirge mit derartigen Ergiissen denken. Da aber die meisten 
Mondkrater (iiber Wallaufbau und Kratervertiefung gerechnet) ein Massen- 
defizit darstellen, kommt man nicht umhin, auch Einstiirze wie die der Calderen 
und Maare zur Erklarung in Betracht zu ziehen. 

Die beobachteten Abweichungen von der Kreisform sind kein diagnostisch 
verwertbares Merkmal. Einsturz oder Meteoraufsturz finden eine inhomogene, 
struierte Kruste vor, deren Baulinien im allgemeinen nicht auf den Spannungen 
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senkrecht stehen werden; Baulinien der Unterlagerung werden sich also durch- 
pausen oder mit den neuen Formen interferieren. Aber auch beim Auswurf 
(Homate) werden Form des Kanals und anderes mehr einen nicht streng lot- 
rechten Auswurf verursachen, ebenso wie der Wall eines Feuersees nicht an allen 
Stellen dieselbe Vorschubgeschwindigkeit haben wird. Haufig sind die poly- 
gonalen Formen nur dadurch bedingt, daB ein urspriinglich kreisférmiger Rand 
durch spatere benachbarte Krater ,,eingedriickt“‘ wird, wie wir das auf der Erde 
von Terceira (Azoren) kennen (KREJCI-GRAF [18)). 

Wahrend die charakteristischen Vulkanbauten der Erde Aufbauten sind, be- 
herrscht bei den Mondkratern das Bild der zentrale Einbruch, der auf der Erde 
die letzte Phase des Vulkanismus darstellt. DaB8 auch auf der Erde ein dem 
Durchmesser der Mondkrater vergleichbarer Radius in den Bereich der Magma- 
bewegung gezogen wird, geht aus dem Beispiel der groBen Einsturz-Calderen 
und der vulkanischen Ringgebirge hervor. Der Unterschied scheint haupt- 
sdchlich darin zu liegen, daB auf dem Mond groBe Mengen fliissiger Lava auf 
einmal geférdert werden, so daB statt vulkanischer Riicken ErguBdecken, und 
statt Einzelvulkanen kreisf6rmige Lavaschilde mit fliissiger Mitte gebildet 
werden. Auf diesen plétzlichen einaktigen ErguB scheint dann auf dem Mond 
nur noch eine Férderung von Gasen und Dampfen zu folgen, die wie auf der 
Erde von groBen Einstiirzen beschlossen wird. 

Die Férderung von vorwiegend Gas kann sowohl bei sehr starkem Druck- 
gefalle erfolgen, wenn das Gas durch eine leicht bewegliche Fliissigkeit so rasch 
durchtritt, daB das Mengenverhaltnis von Gas zu Fliissigkeit innerhalb des Ge- 
misches zu einem gegebenen Zeitpunkt klein ist. Vorwiegend Gas wird aber auch 
dann geférdert, wenn sich das Gas nur langsam bewegen kann und daher nicht 
die nétige Energie zum Mitnehmen groBerer Fliissigkeitsmengen besitzt. Zwischen 
diesen beiden Extremen liegen dann die Falle, bei denen das Gas die Fliissigkeit 
in Form von Schaum oder Nebel in gréBerem AusmaB8e mitnimmt. 

Bei Linear-Eruptionen ist das Verhaltnis von Austrittséffnung zu Férder- 
menge sehr viel giinstiger als bei Zentraleruptionen, wo die mit Férdergut zu be- 
deckende Flache mit dem Quadrat der Entfernung vom Schlot zunimmt. Beim 
Austritt von Magma in Gestalt eines Feuersees, wie im Kilauea-Krater, miiBte 
also bei gleichbleibender Foérderung die Vorschub-Geschwindigkeit mit dem 
Quadrat der Entfernung vom Schlot abnehmen. Dementsprechend wird an den 
sich vorschiebenden AuBenrandern eine Zone erstarrten Gesteins gebildet, wie 
wir das sowohl von den Feuerseen als auch von den Schlammassen der Salsen 
kennen. Diese Walle kénnen als ganzes weiter vorbewegt werden, wobei sie 
zerreiBen und durch in Risse eintretende Lava wieder verkittet werden. Da 
solche Formen auf dem Mond vorkommen, geht daraus hervor, daB uns der 
Wargentin und einige kleinere Krater im Zustand der Erfiillung bis zum Rande 
erhalten sind. Der Volumverlust bei hauptsaéchlichem Ausstrémen von Gas 
miiBte dann im allgemeinen zu einem ZuriickflieBen noch fliissiger Lava und/oder 
zu einem Nachbruch des Daches iiber dem entleerten Lavanest des Untergrundes 
fiihren. Beide Falle scheinen vorzukommen. Wir haben Ringwille, an deren 
Innenseite Terrassenreste verschiedene Lava-Niveaus anzuzeigen scheinen, und 
wir haben Krater, die wie reine Einsturzformen aussehen. Auch auf der Erde 
haben wir, z. B. im Hochland der Riesenkrater in Ostafrika, nebeneinander Auf- 
bauformen und Einsturzformen, im Kibu, Nyiragongo und Kilauea Lava- 
Terrassen mit zentralen Einbriichen. 

Zur Deutung der Mondkrater (mit Ringgebirgen und Wallebenen) wurden 
viele Hypothesen aufgestellt. Einige davon sind aus den oben erwahnten Griinden 
unannehmbar. 

14* 
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Die Blasenbildung in zahen Fliissigkeiten fiihrt zwar zu auBerlich ahnlichen 
Formen, ist aber bedingt durch die Kohasion der Fliissigkeitshaute. Die Ge- 
steinskruste jedoch hat nicht nur keine vergleichbare, sondern iiberhaupt keine 
Kohasion; sie ist auch nicht fest genug, um ein Gewdlbe von 200 km Durch- 
messer frei zu tragen; sie miiBte bei Aufwélbung zerreiBen oder zerbrechen und 
kénnte wahrend solcher Verformungen keinesfalls gespannte Gase zuriickhalten. 
Wenn das Bild einer Blase gewahrt bleiben soll, wiirden derartige Gew6lbe Héhen 
bis zu Zehnern von Kilometern haben, miiBten also plastisch auseinanderflieBen, 
selbst wenn sie nicht aus noch riickfluBfahiger Lava bestanden. Ein Aufstau 
nach Art von Quellkuppen oder Lakkolithen kénnte lokal vorkommen: nahe 
dem Krater Arago finden sich zwei domférmige Aufwélbungen von 40 km Durch- 
messer. Aus solchen Formen kénnten die Krater durch MagmariickfluB und 
Einsturz des Dachs hervorgehen. DaB dies nicht immer der Fall sein muB, zeigt 
der Fall der erwahnten ,,gefiillten‘‘ Krater, die eine ,,horizontale’’ (entsprechend 
der Mondoberflache gewélbte) Oberflache besitzen. 

Durch Damp/stof in breiigen Massen (DAHMER [6, 7]|) kénnen ebenfalls auBer- 
lich vergleichbare Bildungen erzeugt werden. Auch diese Hypothese beriick- 
sichtigt nicht die bei Anderung des MaBstabes notwendigen Anderungen der 
physikalischen Eigenschaften. — Wahrend des DampfstoBes miiBten sich die 
Gesteine der Mondoberflache wie homogene Fliissigkeiten verhalten haben, da- 
nach aber so rasch erstarrt sein, daB die Formen nicht mehr verflieBen konnten. — 
Der verschiedene Erhaltungszustand der Formen der Terrae, das Untertauchen 
der Terrae unter die Maria, und das Vorkommen von Mondkratern auf den 
Maria zeigt, daB die Bildung der Mondkrater wahrend eines langen Zeitraums 
moéglich gewesen ist. Die bruchhaften Steilabfalle an manchen Randern der 
Terrae zeigen, daB die Terrae zur Zeit der Mare-Bildung standfahig und fest 
waren; doch gehen von manchen Kratern der Terrae Streifen aus, die iiber den 
Maria liegen, und auch der dunkle Boden mancher Krater, z. B. von Plato oder 
Grimaldi, deutet auf einen Zusammenhang mit der Marebildung. Die Dampf- 
stoBtheorie muB aber voraussetzen, daB die physikalischen Eigenschaften der 
Mondoberflachen so lange dieselben blieben, solange sich gleiche Strukturen 
bildeten. Die DampfstoBtheorie muB auch annehmen, da8 Hohlraum und Aus- 
wurf bei den Mondkratern einander kompensieren. Dies ist nur in seltenen Fallen 
der Fall. GréBere Krater der Maria erscheinen manchmal insgesamt als Auf- 
bauten, deren Kraterboden ungefahr im Niveau der Mare-Ebene liegen kann. 
Andere Krater wiederum sind fast reine Vertiefungen ohne nennenswerten Aus- 
wurf. Im allgemeinen tiberwiegt die Vertiefung mit Zunahme des Durchmessers. 
Von 92 untersuchten Ringgebirgen war die Vertiefung in 64 Fallen gréBer als 
die Aufschiittung und in 28 Fallen kleiner. 

Die bekannteste Theorie der Entstehung der Mondkrater ist die Aufsturz- 
oder Meteoriten-Theorie (UREyY [46]). Aufstiirzende Meteoriten sollen nach 
Analogie des Canyon Diablo die Mondkrater geschaffen haben. 

Die Meteoritentheorie ist nicht imstande zu erklaren, warum zahlreiche 
kleine Krater von untereinander ahnlicher GréBe perlschnurartige Linien bilden 
oder Spalten (Rillen) besetzen. Sie kann weder die bis zum Rande gefiillten 
Krater noch die Terrassierung der inneren Kraterwande erklaéren und auch das 
gelegentliche Auftreten von Zentralgebirgen bereitet Schwierigkeiten. Die 
vollendete Kreisform der Krater verlangt eine in der Richtung des Mondradius 
wirkende Kraft. Eine solche ist zentripetal gegeben durch die Schwerkraft 
(z. B. bei Einstiirzen), zentrifugal bei vertikalem Lavaaufstieg; sie kénnte 
zentrifugal auch gegeben sein durch Explosionen in einem unter der Oberflache 
liegenden Zentrum. Meteoriten jedoch wiirden nur in den seltensten Ausnahme- 
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fallen senkrecht auf die Oberflache auftreffen und daher in der Regel elliptische, 
aber nicht kreisférmige Strukturen formen. Auf der Erde ist das fiir nicht allzu 
groBe Meteorite anders, weil ihr Flug in der Atmosphare zum Stillstand gebracht 
wird und sie von einem Haltepunkt lotrecht abstiirzen. 

Die Vorstellung, daB beim Auftreffen von Meteoriten gréBere Gesteinsmengen 
schmelzen wiirden, ist unméglich. Die Zerstérung durch den Aufprall eines sich 
mit vielen (bis 70) km/sec bewegenden Meteoriten kénnte nur eine kleine ober- 
flachennahe Gesteinsschicht erfassen, die durch den Aufprall im Moment zer- 
schmettert wird; diese Schicht wird vermutlich verdampfen, fiir die Weitergabe 
der Warme durch Leitung ist keine Zeit. Es handelt sich ja nicht um Geschosse, 
die in lockere Erde eindringen und darin explodieren, sondern entweder um 
Steine, die nicht fester sind als das Material, auf das sie auftreffen, oder um Eisen, 
das aber in Gestein ebensowenig eindringen wiirde wie ein InfanteriegeschoB in 
eine Felswand. Bei gréBeren Meteorfallen handelte es sich meist nicht um einheitliche 
Massen, sondern um Anhaufungen einzelner Brocken, oder um Gebilde, die 
schon beim Flug durch die Erdatmosphire in solche Brocken aufgelést werden. — 
Die Durchdringbarkeit einer kompakten Masse (anders bei diinnen Schichten) 
nimmt nicht zu mit der Geschwindigkeit des auftreffenden K6rpers; ein 
Schwimmer, der aus 5 m Hohe springt, findet das Wasser nicht leichter durch- 
dringlich als einer, der von 0,5 m Hohe abspringt. — Fiir die Erde hat man an- 
nehmen wollen, daB der wesentliche Sprengeffekt bei den Meteorkratern auf 
einer Dampfentwicklung in den vom Meteoriten getroffenen wasserfiihrenden 
Erdschichten beruhe. Fiir den wasserfreien Mond ware diese Vorstellung un- 
méglich. 

Tragt man Durchmesser und Tiefe fiir Mondkrater und Granattrichter auf doppelt- 
logarithmisches Papier auf, so erhalt man ein Diagramm mit einer gut belegten Zone 
(UREY [46], S. 27), in die aber die Einsturz-Calderen der Erde ebensogut passen. 
Wesentlich fiir das Diagramm ist das Zusammenziehen extremer Werte durch das 
doppeltlogarithmische Papier; ein Diagramm tiber die Verhaltnisse von Lange : 
Breite : Dicke von Ameisen, Menschen und Walfischen ware noch wesentlich schmaler. 
— Ein Zusammenhang zwischen Tiefe und Durchmesser natiirlicher Bauformen ist 
durch die Standfestigkeit des Gesteins bei heftigen Erschiitterungen, und den natiir- 
lichen Béschungswinkel von Lockermassen, gegeben. Im Bereiche des zitierten 
Diagramms lagen mittlere Boschungswinkel von 8° bis 25°, oder einerseits Krater 
mit 25° Innenbéschung ohne flachen Boden, und Wallebenen mit derselben Innen- 
bdéschung und einem flachen Boden im Ausma8 von 2/3 des Durchmessers. — 
Verhaltnisse wie bei Ringgebirgen und Wallebenen mit relativen Tiefen im Ausma8 
von 2 bis 5% des Durchmessers kommen bei den Granattrichtern nicht vor. Pipes 
mit Verhaltnissen von 100% und mehr waren — wenn sie vorkommen — astronomisch 
nur auf etwa 4% der sichtbaren Mondhialfte zu beobachten, aber auch dort nicht sicher 
feststellbar. 

6. Wiilste, Rillen, Streifen, Briiche 

Die wallartigen, den Maria aufsitzenden Wiilste kénnten entweder kleine 
vulkanische Riicken vom Typ Hawaii sein oder Lineareruptionen kleinen Aus- 
maBes. In beiden Fallen kénnten sie (wie v. BULOW [3, 4] annimmt), miissen 
aber nicht, iiber den Zufuhrspalten liegen, die das Material der Maria selbst ge- 
liefert haben. Sie kénnten aber auch Stauungsformen an Deckenstirnen sein, 
wie sie von Island und Hawaii beschrieben worden sind. 

Die einseitigen wulstartigen Formen, welche verschiedene Niveaus der Maria 
gegeneinander abgrenzen, lassen sich entweder als Stirnregionen der jeweils 
hdheren ErguBdecke deuten, oder aber als Bruchstaffeln, an denen eine urspriing- 
lich einheitliche ErguBdecke in verschiedene Niveaus abgesenkt wurde; wahr- 
scheinlich kommt beides vor. 
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Die Rillen kénnen mit den Spalten in den irdischen Vulkangebieten ver- 
glichen werden. Solche Spalten kénnen auf der Erde mit Kratern mehr oder 
weniger dicht besetzt sein, oder aber sie kénnen auch im Gebiet noch tatiger 
Vulkane (wie z. B. auf der Azoren-Insel Faial) vollkommen frei von vulkanischen 
Erscheinungen irgendwelcher Art sein (KREJCI-GRAF [18]). Wie die Spalten zu- 
stande kommen, ist uns auch auf der Erde nicht naher bekannt. Die Masse einer 
vulkanischen Aufschiittung ist viel zu wenig homogen, als daB (bei einer even- 
tuellen Volumanderung infolge von Abkiihlungen) Zugspannungen iiber gr6Bere 

-Erstreckung fortgeleitet und durch das AufreiBen einer Spalte ausgeglichen 
werden kénnten. Schwundrisse miiBten zudem in Polygonen angeordnet sein. 





Abb. 7. Polygonale Risse in der Lava-Oberflache des Keanakakoi, Hawaii, 12. 7. 1933. 

Die Risse 4hneln in keiner Weise den Schrumpfungsrissen austrocknender toniger Ablage- 

rungen. Die Lavadecke ist wie die Eisdecke eines Tiimpels in der Mitte abgesackt und zer- 

brochen; seitlich (links und oben) ist sie am Rande hangengeblieben und durch einen 
(schwarzen) RiB von den tieferen Teilen getrennt 


Von den polygonalen Trockenrissen, die die Mondoberflache auf Filmen zu zeigen 
pflegt, findet man aber in den Vulkangebieten nichts. Dagegen kommen ganz 
anders entstandene und anders aussehende RiBsysteme (Abb. 7) an eingebrochenen 
Decken von Lavaseen (ahnlich wie bei Eisdecken gefrorener Pfiitzen) gelegent-* 
lich vor. 

In manchen Fallen, wie z. B. bei den Radialspalten auf Hawaii (MACDONALD 
(25}), scheinen die Spalten die Folge einer Aufwélbung der Oberflache zu sein, 
als deren Ursache man Intrusionen annehmen darf. In anderen Fallen bleiben 
die Gebiete um die Eruptionszentren als Horste stehen und die Umgebung sinkt 
ab (RECK [32]). Der Méglichkeiten sind viele und schon auf der Erde ist die Ent- 
stehungsfrage meist nicht klarbar. 

Zur Erklarung der Streifen hat man die Sprungsysteme herangezogen, die 
sich bilden, wenn man eine glaserne Hohlkugel mit einem spitzen Gegenstand 
schlagt. Tertium comparationis ist dabei die Lage auf GroBkreisen; es handelt 
sich um eine rein geometrische, nicht um eine mechanische Abnlichkeit. Wieder 
vernachlassigt der Vergleich die physikalisch ganz andersartigen Verhaltnisse 
eines ganzen Planeten. Zur Bildung einer Spalte durch Einschlag auf einen Punkt 
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ist es notwendig, daB das Material iiber die ganze Erstreckung der Spalte sich 
elastisch verhalten kann, zuerst und zundchst also einen Zusammenhang hat. 
Ein Schlag in einen trockenen Sandhaufen erzeugt keine Spalten; die Gesteine 
sind aber ebenso wenig zusammenhdangend wie die Kérner eines trockenen Sand- 
haufens. Zudem miiBte eine elastische Verformung der gesamten zerspringenden 
Oberflache der Spaltenbildung vorausgehen; wenn eine solche Verformung wegen 
der geringen Zeitdauer des Impakts nicht erfolgen kann, so entsteht keine Rib- 
bildung, wie z. B. beim Durchschlag eines entsprechend kleinen Geschosses durch 
eine Glasplatte. Die Fortpflanzung des Schocks iiber den halben Mondumfang 
wiirde so lange Zeit brauchen, daB ein einheitliches AufreiBen einer einzigen 
Spalte unmdglich ist. — Ahnlich verhalt es sich bei Spaltensystemen, die, infolge 
Ausdehnung des Inhalts, im Mantel von Hohlkugeln aufreiBen. 

Jede zerschlagene Fensterscheibe zeigt, daB nicht alle Spriinge geradlinig ver- 
laufen. An der Einschlagstelle bildet sich eine elastische Verformung, deren Aus- 
maB nach auBen abnimmt. Wo die Spannung infolge dieser Verformung gréBer 
wird als die Kohasion, reiBt das Glas. Bei véllig homogenem und spannungs- 
freiem Material wiirde sich daraus tatsdchlich ein Radialkranz geradliniger 
Spriinge ergeben. Nun ist das Material beim Fensterglas zwar angendhert 
homogen, aber nicht spannungsfrei, bei einem Planeten aber inhomogen und bei 
beginnender elastischer Verformung schon infolgedessen nicht frei von anderen 
Spannungen als denen, die von der Gestalt der elastischen Verformung direkt 
ausgehen. Ein reales System von Spaltrissen ist daher niemals védllig radial, 
die Spalten niemals alle geradlinig. Auf geologischen Karten finden sich die 
Briiche zwar haufig geradlinig dargestellt, in der Natur aber erweisen sie sich 
als absadtzig (en échelon) und/oder krumm. Zu alledem ist die Planetenkruste 
keine Hohlkugel, sondern der Planet ist eine Vollkugel, die Oberflache ist mit 
der Tiefe ebenso fest verbunden, wie sie in sich selbst verbunden ist. Die Sprung- 
dichte ware allerdings eine Funktion der Spannung, also der Intensitat der Ver- 
formung, und damit proximal héher als distal, wie beobachtet, wie aber von 
anderen Annahmen aus ebenso leicht erklarbar. — Eine Vernetzung von Spalten 
ist im Mantel einer Hohlkugel nicht méglich. 

Bei Sprungsystemen ist die Geradlinigkeit — bei Kugeln die Lage auf GroB- 
kreisen — nicht zwangslaufig und in praxi bestenfalls angendhert. 

Die Ausfiillung einer iiber Berg und Tal verlaufenden Spalte kann nicht so 
verlaufen, daB die Spalte iiberall gerade bis oben voll ist und daher praktisch 
kein Relief zeigt. Ein positives Relief, wie es gelegentlich beobachtet wurde, ist 
bei einer gefiillten Spalte nur méglich, wenn auBer Verwitterung auch Ab- 
tragung stattfindet; dazu gehéren aber Atmospharilia (Wind, Wasser, Eis), die 
wir auf der Erde, nicht aber auf dem Mond haben. 

Die allein iibrig bleibende andere Moglichkeit ist die des Auswurfes staub- 
formiger Massen, wie wir sie als vulkanische Aschen von den irdischen Vulkan- 
ausbriichen kennen. Damit ]4Bt sich verbinden, daB die Streifen sich an krater- 
wartigen Abhangen verstérken und da8 sie unter Umstanden ein schwaches 
positives Relief zeigen. Ihre helle Farbe stimmt mit der (gegeniiber kompakten 
Gesteinen) starkeren Lichtreflexion staubférmiger Massen iiberein. PICKERING 
bemerkte in Arequipa, daB der weiBe vulkanische Staub sich gegen den grauen 
Boden deutlich abhob, wenn die Sonne im Riicken stand, wahrend der Hellig- 
keitsunterschied unmerklich war, wenn man gegen die Sonne sah (WILSING [48], 
S. 62). Die Streifen des Mondes sieht man ebenfalls am besten, wenn man (bei 
Vollmond) die Sonne im Riicken hat. — Eine tangentiale Lage zu den Ring- 
wallen stimmt mit der irdischen Beobachtung iibere n, daB die letzten Aschen- 
ausbriiche haufig von peripheren Teilen der Vulkanbauten ausgehen. — Auf 
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der Erde werden die Aschen durch die aufsteigenden heiBen Luftstromungen 
(Explosionswolken) hoch getragen — viel héher, als der reine Wurf es verméchte; 
denn es handelt sich niemals um eine einzige Explosion wie bei einem Spreng- 
stoff-Ungliick, sondern stets um ganze Serien aufeinanderfolgender Dampf- 
Entbindungen wie beim stoBhaften Sieden von Fliissigkeiten in Rohren, die am 
Boden erhitzt werden. — Auf dem Mond, wo solche Luft-Strémungen fehlen, 
fehlt auch der Luftwiderstand, der die Reichweite des Wurfes (insbesondere 
kleiner Massen mit groBen Oberflachen) beeintrachtigt. 

Beim Wurf ist die Lage der ausgeworfenen Massen auf GroBkreisen zwangs- 
laufig, weil die Wurfbahn in einer Ebene liegt, die den Schwerpunkt, und damit 
sehr nahe auch den Mittelpunkt, des Planeten enthalt; eine solche Ebene schneidet 
die Oberflache auf GroBkreisen. 

Die ,,weiBe‘‘ Farbe der Streifen kann darauf zuriickgefiihrt werden, daB 
Staub stets heller ist als das entsprechende feste Gestein (Tab. 1); wenn der 
Untergrund entsprechend dunkel ist, scheint ein Grau dem Auge und der Photo- 
graphie (bei entsprechender Entwicklung und/oder Kopierung) als weiB. Frisch 
ausgeworfene vulkanische Asche ist auf der Erde meist hell, bzw. wei8 und wird 
erst im Laufe der Zeit durch den Luftsauerstoff zu dunkleren Farben oxydiert. 
Tuffe, die sich in heller Farbe erhalten haben, kommen nicht nur in Gebieten 
saurer Effusiva (Liparische Inseln), sondern auch in Basaltgebieten (Island, 
Madeira, Hawaii) vor. — Die dunklen Aureolen um Copernicus, Kepler und Tycho 
kénnen entweder durch Flankeneruptionen dunkler Lava erklart werden, wobei 
die hellen Erhéhungen innerhalb dieser Zone als umflossen, aber nicht iiber- 
waltigt angesehen werden; oder aber kénnte es sich um eine Verwitterung 
(S. 214) durch postvulkanische Exhalationen handeln, wobei die helle Farbe der 
Kraterkamme, und von Erhebungen in der dunklen Zone, auf Aschenauswurf 
nach dieser Verwitterung zuriickzufiihren ware. DaB solch spaéter Auswurf 
stattfand, zeigen die schmalen hellen Streifen, welche die dunkle Zone queren. 

Was die Briiche anbetrifft, so sind sie den irdischen Bauformen so dhnlich, 
da8 wir uns mit diesem Hinweis begniigen kénnen. Die Meinungen sind geteilt 
dariiber, ob besondere Sprungrichtungen lokal oder iiber groBere Teile der Mond- 
oberflache vorherrschen. Bei krummen Linien finden sich natiirlich immer Teile, 
deren Tangenten in eine gewiinschte Richtung fallen. Wenn man geniigende 
Abweichungsbreite erlaubt, so kann man aus den 360° der Windrose die wenigen 
Sektoren herausschneiden, deren Mitte man auf der Erde als hercynisch, va- 
riskisch, sudetisch, rheinisch, eckisch usw. bezeichnet. Wenn man zu den Bruch- 
stufen noch die passenden Teile dammférmiger Wiilste, Rillen usw. hinzuzahlt, 
so kann man ein imposantes Bild der ,,Spaltbarkeit des Mondes‘‘ geben. — Durch 
Perspektive und Beleuchtung werden meridional-gestreckte Oberflachenformen 
hervorgehoben, Ost-West-gestreckte unterdriickt. 


7. Vergleich zwischen Mondvulkanismus und Erdvulkanismus 


Hier herrscht die Hypothese. 

Ahnlichkeiten zwischen Mondvulkanismus und Erdvulkanismus liegen in dem 
beiderseitigen Auftreten groBer Decken von Eruptivgesteinen, die in beiden 
Fallen Flachen von mehreren 100 000 km? einnehmen kénnen; ferner in dem 
beiderseitigen Auftreten kreisférmiger Einbriiche, den Einsturz-Calderen; 
drittens in dem Auftreten von Spalten, die mit kleinen Kratern besetzt sind. 

Der Hauptunterschied zwischen den vulkanischen Bauformen des Mondes 
und der Erde liegt besonders in der verschiedenen Form und Anordnung der 
Zentraleruptionen. Auf der Erde haben wir hauptsachlich Aufbauten, seien sie 
nun kegelférmiger oder schildférmiger Natur; die vulkanische Tatigkeit ver- 
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schiebt sich im Laufe der Zeit nach einer bestimmten Richtung, so daB voll- 
kommen konzentrische, zusammengesetzte Bauformen selten sind; auch die 
Einsturz-Calderen liegen meist exzentrisch zu den vorhergegangenen Aufbauten. 
Am Mond dagegen beherrschen die Einbriiche das Bild; die Kreisform ist sehr 
regelmaBig; die spdteren Aufbauten der Zentralgebirge liegen oft wirklich im 
Zentrum der Kreise. — Auf der Erde sind die Vulkane — an Bruch- oder Falten- 
Systemen — meist linear gereiht, wahrend auf dem Mond eine solche Reihung 
nur bei Lochkratern an kleinen Eruptions-Spalten vorkommt. Es ist denkbar, 
daB die irdische lineare Anordnung mit der horizontalen Struierung der obersten 
Erdkruste (Ablagerungsgesteine) und der dadurch bedingten differentiellen Ver- 
schiebbarkeit und Faltbarkeit zusammenhangt. 

Die Formunterschiede sind am leichtesten so zu erklaren, daB die Forderung 
auf der Erde schon bei verhaltnismaBig tiefer Lage der Herde beginnt; allmah- 
lich fressen sich die Herde dann nach oben durch, und wenn sie bis nahe an die 
Oberflache durchkommen, bilden sich iiber ihnen nach ihrer Erschépfung groBe 
Einsturz-Calderen. Auf dem Mond dagegen scheint ein Aufstieg bis nahe unter 
die Oberflache das Normale zu sein, ehe die Férderung beginnt, und diese vermag 
daher den Herd in einem einzigen Forderakt einer leicht fliissigen Lava zu er- 
schépfen. Bei tiefer Herdlage wird die Férderung der Lava langsamer erfolgen 
und eine gréBere Menge von Gas beanspruchen; in gleicher Richtung arbeitet 
die gréBere Schwere der Erde. Bei tieferer Herdlage wird aber auch der Einsturz 
iiber einem erschépften Lavaherd starker durch die Inhomogenitaten der Ge- 
steinskruste beeinfluBt. Der Einsturz iiber einem Massendefizit der Gesteins- 
kruste wiirde bei homogenem Material die Form eines Ellipsoids oder Paraboloids 
annehmen und im weiteren Verlauf sich nach oben durcharbeiten und die Ober- 
flache in einem Kreis schneiden. Eine kreisférmige Schnittform wiirde auch 
resultieren, wenn die Gesteinskruste aus verschiedenen horizontalen Schichten 
bestiinde, so daB die Homogenitat in der Horizontalen, aber nicht in der Verti- 
kalen gegeben ware. Wenn aber Inhomogenitaéten auch in der Horizontalen 
gegeben sind, wiirde der Einsturzraum deformiert und seitlich verlagert werden. 
Die Deformierung und Verlagerung ware um so gr6Ber, je groBer die horizontale 
Inhomogenitat und die Tiefe ist. — In Zeiten vulkanischer Ruhe wiirden die ent- 
standenen Zerriittungszonen durch erstarrte Lava ausgefiillt oder durch Einsturz 
der Wande verschlossen werden. Spatere Eruptionen wiirden wahrscheinlich 
einen der Lotrechten naheren Weg wahlen, weil der Druckabfall auf der kiirzesten 
Verbindung zur Oberflache am starksten ist. Auch solche seitliche Abweichung 
wird um so bemerkbarer sein, je tiefer der Herd liegt. 

Eine Reihe verschiedener Ursachen kénnten fiir eine auf Erde und Mond ver- 
schiedene Herdlage maBgebend sein. 

Die Kohasion der Gesteine diirfen wir als auf Mond und Erde gleichartig 
annehmen, auch wenn wir nicht Handstiicke, sondern zerriittete Zonen der 
Kruste miteinander vergleichen. — Die Ausraumung einer verstiirzten Kluft 
ist nicht in erster Linie ein Kampf mit der Schwere, sondern mit der Sperrigkeit 
des Materials. — Auch die Menge von Gas oder verdampfbarer Fliissigkeit, die 
Lava aufnehmen kann, ist in beiden Fallen die gleiche, daher auch die Menge von 
Gas oder Dampf, der sich aus der Lava entbinden kann. Damit ist auch die Auf- 
triebsenergie der sich entspannenden Gase und Dampfe dieselbe, wahrend die 
Schwere des zu férdernden Materials auf dem Mond nur 1/6 der Schwere einer 
gleichen Gesteinsmenge auf der Erde betragt. Die gleiche Gasmenge kénnte 
bei gleichem Druckgefalle auf dem Mond sechsmal mehr Lava férdern als auf der 
Erde. Wahrend auf der Erde die Lavaférderung ein langwieriger ProzeB ist, 
der immer wieder unterbrochen wird, bis neue Hitzezufuhr neue Gasmengen 





200 K. KREJCI-GRAF: 


freimacht, kénnte auf dem Mcnd derselbe Weg in einigen wenigen groBen Etappen 
zuriickgelegt oder praktisch der ganze Inhalt eines oberflachennahen Lavaherdes 
auf einmal gefordert werden; daher die Ahnlichkeit mit den Bauformen der 
Homate und Feuerseen der Erde, die ebenfalls Ergebnisse eines einzigen Erup- 
tions-Vorgangs sind. Auch die verhaltnismaBige Seltenheit der gegenseitigen 
Stérung groBer Krater ist leichter erklarbar, wenn die Tatigkeit jeden Herdes 
sich in einer einzigen groBen Eruption erschépft. 

Solange die Druckentlastung nicht zu einer stiirmischen Gasentbindung aus 
der aufdringenden Lava fiihrt, wird der aufsteigende Kérper dem Mechanismus 
der irdischen Plutone, in Oberflachennahe dem Mechanismus der durchbrechen- 
den oder der ihr Dach hebenden (z. B. Lakkolithe) Intrusionen folgen, ein Vorgang, 
den wir auch an der pilzf6rmigen Verbreiterung des obersten Teiles eines Salz- 
stockes beobachten. Grund dafiir ist, daB in geringen Tiefen der Unterschied 
im spezifischen Gewicht zwischen aufdringender Masse und Nebengestein ver- 
schwindet, und andererseits die Hebung gréBerer Krustenteile weniger stark 
durch eine gewdlbeartige Verspreizung behindert wird. Solche lokalisierten 
Hebungen sind wohl stets mit Extrusionen verbunden. Es handelt sich hier nur 
um einen Spezialfall oberflachennaher Herdbildung. 

Der Mondvulkanismus 4hnelt am meisten dem hawaiischen Vulkanismus 
der Erde, der durch den ruhigen AusfluB gasarmer leichtfliissiger, heiBer, basi- 
scher Laven charakterisiert ist. Es liegt daher nahe, ahnliche Verhaltnisse auf 
dem Mond zu erwarten. Gasarmut und Basizitat, Leichtfliissigkeit und hohe 
Temperaturen hangen zusammen. Die saure Natur und der Gasreichtum irdischer 
Eruptiva diirfte weitgehend, wenn nicht ganz, auf die Aufschmelzung wasser- 
haltiger oder hydratisierter Verwitterungsprodukte zuriickzufiihren sein. Das 
urspriingliche Magma der Erde diirfte am ehesten einem ozeanitischen Basalt 
entsprechen. 

Beim Eindringen von Magma in wasserfiihrende Zonen erfolgen die _ ,,phre- 
atischen Explosionen‘‘, mit Férderung von viel Gas und Asche. Bei Lavavul- 
kanen dagegen sind explosive Eruptionen eine sekundare Erscheinung ‘‘and 
primary volcanism may be fundamentally dependent on hydrogen and other 
deep gases’’ (JAGGAR [16]). Das irdische Magma muB bei seinem Eintreten in 
die wasserfiihrende Zone zusatzliche Arbeit fiir die Freimachung, Erhitzung und 
Verdampfung dieses Wassers (und von Kohlendioxyd usw.) leisten}. 

Das freie Wasser liegt in der Erdkruste fast iiberall in fliissiger Form vor; 
dies ist keine theoretische Uberlegung, sondern das Ergebnis der Bohrungen auf 
Dampf in vulkanischen Gebieten, wobei selbst in diesen Regionen niederer 
geothermischer Tiefenstufe und hoher Temperatur meist nur heiBes, bei den 
herrschenden Drucken fliissiges Wasser gefunden wurde. 

Irdische Gesteinsglaser sind imstande, unter den Bedingungen gréBerer Erd- 
tiefen groBe Mengen von Wasser zu /dsen, die sie bei Druckentlastung unter Auf- 
schaumen unter Umstanden explosiv entbinden. Die Léslichkeit von Wasser 
in Silikaten nimmt mit steigendem Druck stark zu, mit der (unter den Ver- 
haltnissen der Erdtiefe gleichzeitig mit dem Druck steigenden) Temperatur aber 
nur schwach ab. Trockenes Magma kann Wasser auch dann aufnehmen, wenn 
das umgebende Gestein fiir Wasser (aber nicht fiir die Silikatlésungy durchlassig 


1 Die spezifische Warme fliissigen Wassers liegt bei den in Frage kommenden 
Drucken und Temperaturen nahe an 1; die Verdampfungswarme betragt bei Normal- 
druck rund 500 cal/g, wenn keine Volumanderung eintritt, oder 539,2 cal/g mit der 
entsprechenden Volumvermehrung; die spezifischen Warmen der Gesteinsmineralien 
dagegen liegen im Bereich von 0° bis 1000° meist unterhalb 0,3. Die Warmeleit- 
fahigkeit feuchter Gesteine ist etwas hdher als die trockener. 
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ist und ein Entweichen des Wassers modglich ware (Analogie zur Osmose). 

Das Vorhandensein gréBerer Mengen leichter Substanzen im aufdringenden 
Magma wird z. B. dadurch dokumentiert, da8 wir in Granitmassiven unter- 
gesunkene Schollen des Daches finden, deren spezifisches Gewicht nicht gréBer 
ist als das des heute umgebenden Granits; dieser ist also offenbar seit der Zeit 
dieses Absinkens infolge Kontraktion und/oder Abgabe leichter Substanzen 
schwerer geworden!. — Plateaubasalte, die in groBen Mengen rasch ergossen 
werden, sollen nach allgemeiner Ansicht das urspriingliche Magma am reinsten 
reprdsentieren; sie haben einen héheren Wasserstoffgehalt als gewdhnliche, in 
Zentraleruptionen langsamer geforderte Basalte derselben Gegend, die also eben- 
falls leichte Substanzen abgegeben zu haben scheinen. Eine solche Abgabe 
leichter Substanzen ist aber mit einem erheblichen Energieverlust verbunden. 

Noch gréBer ist der Energie-Verlust bei der Entfernung von gebundenem 
Wasser, wahrend bei der Bildung von Wasser aus Hydroxylgruppen die Vor- 
gange komplizierter liegen. 

Das irdische Magma wird infolge dieser Warmeabgabe dazu tendieren, am 
Beginn der wasserfiihrenden, bzw. hydratisierten Zone, also vielleicht bei etwa 
50 km Tiefe, stecken zu bleiben und dort einen ersten Herd zu bilden, bis Warme- 
leitung und der Nachschub heiBen Materials (besonders Gase) die nétige Energie 
fiir weiteren Aufstieg gebracht haben. Dasselbe wird sich 6fters wiederholen und 
mehrere iibereinanderliegende Herde gebildet werden, die aber infolge der In- 
homogenitaten der Erdkruste nun nicht genau iibereinander liegen. Solange 
aber ein solcher Herd keine weiteren Aufstiegsversuche macht, ist er durch eine 
dicke Gesteinsschicht gegen Warmeverlust isoliert. 

Anders auf dem Mond. Hier liegen nur feste Gesteine vor, die beim Magma- 
Aufstieg groBenteils nur erhitzt, nicht aufgeschmolzen werden und in der gas- 
gesattigten Lava untersinken; ihre spezifische Warme entspricht der der Lava, 
ihre Schmelzwarme betragt nur einen Bruchteil der Verdampfungswarme des 
Wassers. Die zusdtzliche Energieausgabe der Erdmagmen bei der Austreibung 
und Verdampfung des Wassers fallt véllig weg. Das Mondmagma wird also bei 
seinem Aufstieg einen ersten Haltepunkt regelmdfiger Art erst dort haben, wo 
die Mondkruste schon so diinn ist, daB die Entgasung des Magmas (Entweichen 
auf Spalten) wesentliche Warmemengen verbraucht oder die Kruste gehoben 
werden kann. Unter diesen Bedingungen geringer Uberlagerung wird aber auch 
bereits ein Lava-Ausbruch leicht erfolgen kénnen, der dann aus den oben er- 
wahnten Griinden den Herd groBenteils entleert. Die Lava-Férderung eines 
solchen Vulkan-Zentrums erschépft sich daher im wesentlichen in eznem Akt. Der 
Magma-Rest wird durch die plétzliche enorme Energie-Abgabe rasch erkalten 
und zah werden. Beim Einsturz des sich entleerenden Herdes — nach Art der 
hawaiischen Einsturz-Calderen — mégen sukzessive tiefere Lavastande im Krater 
ebenso wie konzentrische Ringbriiche die Terrassierung der inneren Kraterwande 
hervorrufen. Zentrale Teile des Herdes werden am langsten warm bleiben und in 
mengenmaBig geringen Nacheruptionen die Zentralgebirge bilden. Im allgemeinen 
wird aber nur noch eine Gasabgabe aus dem zihen Magma von Bedeutung sein 
und besonders in den konzentrischen Zerrungsbriichen der Einsturz-Calderen zur 
unter Umstanden explosiven Entbindung kommen (Streifenbildung). 

Einen Unterschied in der Temperatur der Gesteine in den von taglichen und 
jahreszeitlichen Schwankungen nicht mehr beeinfluBten Tiefen diirfen wir 
zwischen Erde und Mond wohl annehmen. Einerseits ist die Albedo verschieden 
(geometrische Albedo: Erde 0,384, Mond 0,125), andererseits greift die Erd- 


1 Atna-Lava hat fltissig eine Dichte von 2,568 bis 2,74, erstarrt von 2,71 bis 2,75. 
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atmosphare insbesondere durch Absorption der langwelligen Riickstrahlung in 
den Strahlenhaushalt ein, so daB die Erdoberflache um etwa 30° warmer ist, als 
sie ohne Atmosphare ware!; vom biologischen Standpunkt ein hoher, vom 
petrographischen Standpunkt ein niedriger Betrag. — Die Erdkruste hat an der 
Oberflache saure Gesteine mit hohen Gehalten radioaktiver Stoffe und daher 
hoher radiogener Warmeproduktion; dem Mond diirfte eine derartige An- 
reicherung fehlen. 

Die Zunahme der Schmelztemperatur der Gesteine mit zunehmendem Druck 
ist so gering (auf der Erde 0,5° fiir 100 at oder einige Grad pro km Tiefe), daB 
die geringere Schwerebeschleunigung des Mondes in dieser Beziehung kaum etwas 
ausmacht. Die um eine Atmosphare starkere Druckentlastung an der Mond- 
oberflache ist ebenfalls gegeniiber Anfangsdrucken von Hunderten von Atmo- 
spharen unerheblich. 

Dagegen kénnte ein auf Erde und Mond verschiedener Chemismus von Be- 
deutung sein. Auf der Erde mit ihrem starken Schwerefeld ist sehr wahrschein- 
lich die Seigerung, und damit die Sauerstoff-Anreicherung in den oberflachen- 
nahen Schichten (46 Gew.-°%, bzw. 92 Vol.-°%) sehr viel starker als auf dem 
Mond, auf dem der Sauerstoff (nach Analogie mit den Meteoriten) haufiger durch 
den weniger elektronegativen Schwefel ersetzt sein diirfte. Die chemischen Um- 
setzungen zwischen Magma und Nebengestein wahrend des Magma-Aufstiegs 
miissen also auf beiden Planeten verschieden verlaufen. Von der Erde wissen wir, 
daB die Lava am Kontakt mit Luft (die, wenn auch mit verringertem Sauerstoff- 
Gehalt, auch in Gesteinsporen enthalten ist), eine sehr erhebliche Erhitzung er- 
fahren kann: so nimmt die Temperatur der Lava im Feuersee des Halemaumau 
(Hawaii) von 13 m Tiefe mit 1180° bis zu 1 m Tiefe auf 850° ab, aber in den Lava- 
schloten, die bis zu 4 m iiber den Feuersee aufgebaut sind, wiederum bis auf 
iiber 1300° zu; auf dem praktisch atmospharelosen Mond entfallt ein solcher 
Effekt. Ob noch andere chemische Unterschiede wirksam sind, werden wir wohl 
erst erfahren, wenn es gelingt, Gesteinsproben des Mondes auf ihren Mineral- 
bestand und ihre Struktur zu untersuchen. Wahrscheinlich werden wir unter 
anderem sauerstoffarme bis sauerstofffreie Minerale finden, die vom Wasser zer- 
setzt wiirden, wie z. B. Alkali- und Erdalkali-Sulfide, Sulfosalze und andere von 
den Meteoriten bekannte Stoffe. 


Man kann an solche Probleme auch mathematisch herangehen. Der mathe- 
matische SchluB ist aber nur eine besonders leicht tibersichtliche Form des logischen 
Schlusses; alle Fehler der Pramissen gehen in den Schlu8 ein. Da bei unseren Pro- 
blemen die Pramissen — p, t-Bedingungen, Porositat, Wassergehalt, Sauerstoffgehalt — 
weitgehend unbekannt sind, so l4Bt man in den Pramissen Elefanten durch, um im 
SchluBverfahren Miicken zu seihen. Jongliert man, wie tiblich, die Pramissen, um 
ein gewiinschtes Resultat zu erhalten, so kann das Verfahren kaum mehr als wissen- 
schaftlich bezeichnet werden. 


8. Die Gesteine der Mondoberflache 


Die Helligkeit des sonnebeschienenen Mondes hat bisweilen dazu gefiihrt, ihn 
sich aus Silber oder Eis gebildet vorzustellen. So hat man auch aus der Dunkel- 
heit des Himmels zwischen den Sternen auf die Endlichkeit des Weltalls geschlossen 
— sonst miiBten tiberall Sterne neben Sternen stehen und der Hintergrund hell sein. 
Hell und dunkel sind aber subjektive Begriffe: Ein nachtschwarzes Torpedoboot 
strahlt im Scheinwerferlicht wie Silber, und die ,,schwarzen‘' Sonnenflecken sind 
6000mal heller als der Vollmond. Nicht subjektive Eindriicke, sondern objektive 
Messungen miissen also den Uberlegungen zugrunde gelegt werden (vgl. Tab. 1, 2). 


1 Ohne Beriicksichtigung der Anderung in der Albedo durch das Wegfallen der 
Wolken; etwa 15° mit Beriicksichtigung dieser Anderung. 
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Tabelle 2. Albedines von Gesteinen und Mondoberflachen 
nach WILSING und SCHEINER ([49] 





Gestein Albedo Vr. Gestein Albedo 


4 
o 





Kreide 1,000 : Anhydrit 0,138 
Liparitbimsstein 0,564 Syenit 0,132 
Steinsalz 0,442 Kalkstein 0,119 
Korniger Kalk 0,418 Biotitgneis 0,116 
Sandstein 0,381 | Leucitbasalt 0,113 
Granit 0,362 | Quarzporphyr 0,107 
Basalttuff 0,346 | Liparitbimsstein 0,106 
Gips 0,336 | Trachytlava 0,098 
Trachyt 0,303 | Basalt 0,097 
Trass 0,260 | Schwarzer Gabbro 0,095 
Liparitpechstein 0,258 | Pechsteinporphyr 0,093 
Quarzporphyr 0,256 | Diabas 0,093 
Ton 0,237 | Obsidian 0,089 
Granitit 0,232 Liparitpechstein 0,086 
Glimmerschiefer 0,232 Heklalava 0,084 
Porphyrit 0,208 Liparitobsidian 0,077 
Vesuv-Asche 0,192 Tonschiefer 0,073 
Dolerit 0,188 Basalt 0,064 
Quarzporphyr 0,186 Vesuy-Lava 0,050 
Vesuv-Asche 0,179 Atna-Lava 0,048 
Liparitpechstein 0,178 Braunkohle 0,047 
FluBsand 0,171 Liparitobsidian 0,021 
Basaltmandelstein 0,161 Mond, helle Teile 0,242 
Leucitbasalt 0,149 Mond, dunkle Teile 0,029 
Lava (Buana, Kamerun) 0,145 
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Abb. 8. Aa-Lava (schwarz) und Pahoehoe (Fladenlava) hell; beide Laven sind chemisch und 
mineralogisch identisch, nur in der Struktur verschieden. Mauna Iki, Hawaii, 16. 7. 1933 


Wie bereits bei den Maria und Terrae erwahnt, ist die Oberflachenbeschaffen- 
heit von ausschlaggebender Bedeutung fiir die Albedo. Dasselbe Gestein wirkt 
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bei rauher Oberflache dunkel, bei glatter hell (Abb. 8). Staub ist wegen der Re- 
flexion an den vielen Oberflachen der K6rner stets heller als das Gestein (Tab. 1), 
aus dem er entstanden ist; auch bei Staub wirft eine glatte Oberflache mehr 
Licht zuriick als eine rauhe. Die Bewegungsmoglichkeit der Koérner (infolge der 
Gestaltanderung inhomogener oder nicht-isometrischer Kérner bei Erwarmung) 
und die zunehmende Zerteilung der oberflachennachsten Teilchen durch Warme- 
kontraste und Bombardement kosmischer Teilchen sollten bei hohem Alter der 
Mondoberflache Staubmassen weitgehend geglattet haben. Welche Verschiebung 
in der Albedo zwischen glattem Staub und rauher Gesteinsoberflache besteht, 
geht aus Tab. 1 hervor; noch krasser ware der Unterschied zu einer zerrissenen 
Oberflache wie der der Zacken-(Aa-) oder Block-Lava. 

Aus der Albedo ist also nichts Zuverlassiges iiber den Gesteinscharakter zu 
entnehmen, solange die Oberflachenbeschaffenheit (festes Gestein oder Staub) 
und die Oberflachenform (zerrissen, rauh, glatt) nicht bekannt sind. 

Farben der Mondoberfiache sind oft beschrieben worden; von gréBerer Be- 
deutung war die Beobachtung gelber Flecke in Kratern, die im UV dunkel er- 
scheinen (Woop [51]). Der SchluB auf Schwefel ist nicht zwingend, da sich 
auch andere Stoffe so verhalten (Tab. 3). 





Vol. Die meisten dieser Stoffe sind wegen der Seltenheit der Elemente oder wegen 
) des hohen Oxydationsgrades unwahrscheinlich fiir die Mondoberflache. Schwefel 
1959 oder schwefelgefarbte Minerale (z. B. CaS) haben die gréBte, Auripigment eine 


geringere Wahrscheinlichkeit. 


Tabelle 3. UV-Reflexion, photographisch, bezogen auf Schwefel 





Nr. Substanz Symbol OZ} UV-Reflexion? 











Schwefel S 24 ea 











K,O - 3 Fe,0,: 4 SO,: 


6 H,O 02 ea gleich 


2 Jarosit 








ASoS3 02 la gleich 










Auripigment 





4 | Bleioxyd PbO Olga | etwas kleiner 














5 | Cadmiumsulfid CdS 02pa | viel kleiner 
6 | Cadmiumsulfid CdS | O4pa viel kleiner 
7 | Wulfenit | PbMoQ, | 05 pc viel kleiner 
8 ry ‘cea a 2 Fe,O;° 3 H,O | 03 se init ible 


1 Von den OstwaLpschen Farbzeichen OZ der 24teiligen Skala bedeutet 01—03 
gelb, 04 das gelbnachste Kress = Orange, 24 das gelbnachste Griin; die Buchstaben 
geben den Grau-Anteil, wobei der erste Buchstabe fiir WeiB, der zweite fiir Schwarz 
steht, wobei p = 3,6% weiB, bzw. 96,4% schwarz, a = 89% weiB oder 11% schwarz 
angibt. 

* Die Bestimmung erfolgte durch Photographie der mit der Philips-Lampe 
HPW 125W (hauptsachlich 366 my) angestrahlten Minerale. 
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Aussichtsreicher erscheinen physikalische Beobachtungen, die starker von der 
individuellen Natur der Gesteine abhangen. Als solche kommen bisher lediglich Be- 
obachtungen des Polarisationsgrades und des Polarisationswinkels in Frage. Der 
Polarisationswinkel ist jener Winkel zum Einfallslot, unter dem reflektiertes Licht 
ein Maximum an Polarisation aufweist; dies tritt dann ein, wenn gebrochener und 
reflektierter Strahl auf einander senkrecht stehen. Der Brechungsquotient ist der 
Tangens des Polarisationswinkels. Da die alten Untersuchungen von LANDERER den 
Winkel von der reflektierenden Flache aus messen, ist auch im folgenden der Kom- 
plementarwinkel des Polarisationswinkels angegeben, dessen Cotangens also der 


Brechungsquotient ist. 


Tabelle 4. Komplementdre Polarisationswinkel von Eruptiv-Gesteinen, Eis, und Mond- 
oberfladche nach LANDERER [20], dazu Tektite nach Linck [22] u. a. und Mond nach 
BARABASCHEFF [1] 





Gestein Polarisationswinkel 


b 
Z, 
oe 





Ophit 30°51’ 
Amphibolit 31°00’ 
Syenit 31°34’ 
Basalt 31°43’ 
Basanit 31°58’ 
Serpentin 32°10’ 
Leptynit (Granulit) 32°14’ 
Granulit 32°16’ 
Trachyt 32°16’ 
Granit 32°20’ 
Pyroxen-Porphyr 32°22’ 
Mikrogranulit 32°24’ 
Diorit 32°40’ 
Diabas 32°47’ 
Andesit 32°50’ 
Quarzporphyr 32°52’ 
Kersantit 33°06’ 
Mondoberflache, vorwiegend Maria 33°17’ 
Vitrophyr (saures Gesteinsglas) 33°18’ 
Tektite (saures Meteoritglas)! 33°21’ 
Hyalomelan (basaltisches Gesteinsglas) 33°39’ 
Obsidian (saures Gesteinsglas) 33°46’ 
Mond, Maria [1) 34°40’ 
Eis 37°20’ + 5’ 

1 Diese Meteorite (vgl. S. 167, FuBnote) scheinen Produkte der Differentiation, 
Seigerung und Destillation gashaltiger Gesteine zu sein, die der Sonne so nahe 
kamen, daB nicht nur Hitze (Aufschaumen, Schmelzen), sondern auch mechanische 
Einwirkungen (Abstau, Verformung) stattfanden (vgl. die beim Durchgang durch 
die Corona in mehrere Stiicke zerteilten Kometen, deren Kerne vermutlich aus 
Meteoriten-Schwarmen bestehen). 
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LANDERER ( [20], S. 361) maB fiir den Mond “‘la proportion de lumiére polarisée 
venant du centre du croissant, partant du sol grisatre...’’ ‘“Les dimensions 
du carré de la fente sont telles, que l’on peut embrasser soit l'ensemble des mers 
du Nectar, des Crises, de la Fécondité et de la Tranquillité, soit la vaste région 
allant de la mer des Humeurs 4 celle des Pluies.” 

Bei der Bestimmung des Polarisationswinkels der Gesteine verwendete er 
einen rotierenden Tisch ({20], S. 210). “‘En imprimant 4 la tournette un mouve- 
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ment rapide et en visant un point éloigné du centre, on saisit l’effet d’ensemble 
de gros éléments, pourvu toutefois qu’il y en ait assez dans le champ de la petite 
lunette portant le nicol analysateur.”” ... “‘l’erreur probable sur la moyenne 
relative au vitrophyre, au basalte, est bien moindre que celle qui a rapport aux 
roches de la famille du granit.”’ 

LANDERER schlieBt aus der Ahnlichkeit der Polarisationswinkel, daB die 
Mondoberflache aus Vitrophyr bestehe. 

Die Werte von LANDERER (Tab. 4) stimmen nicht gut zu den Polarisations- 
winkeln der Minerale, aus denen die Gesteine bestehen (Tab. 5). 


Tabelle 5. Komplementdre Polarisationswinkel von Mineralen, berechnet aus den 
Brechungsindizes 
Olivin 28° — 31° Orthoklas 33°16’ 
Augit 29° — 31° Quarz w 33°17’ 
Hornblende 31° Leucit 33°32’ 
Biotit 32°40’ + 10’ Analcim 33°55’ 
Serpentin 33°40’ Cristobalit 33°56’ 
Titanit 27°40’ + 10’ oo _ poten 
Calcit w 31°06’ Fluorit 35°30’ 
Plagioklas 32°15’ — Kryolith 36°15’ 
Nephelin 32°58’ Eis w 37°23’ 





Tabelle 6. Komplementdre Polarisationswinkel P, von Gesteinen 





Gestein P 





Zweiglimmergranit, quarzreich 32°30’ 
Amphibol-Granit, quarzreich 33°20’ 
Biotit-Granit, quarzarm 32°40’ 
Syenit 32°50’ 
Labradorfels, griin | 32°40’ 
Labradorfels, blau 32°50’ 
Anorthosit 32°30’ 
Diorit 32°10’ 
Hornblende-Gabbro 31°54’ 
Augitit 31’40’ 
Pyroxenit | 30°40’ 
Amphibolit-Peridotit 32°30’ 
Serpentinfels | 32°40’ 
Nephelinrhombenporphyr 33°00’ 
Keratophyr | 32°10’ 
Trachyt | 32°50’ 
Phonolith | 33°05’ 
Plagioklas-Basalt | 32°20’ 
Olivin-Basalt 31°40’ 
pikritischer Olivin-Basalt | 30°50’ 
Basaltglas 32°50’ 
Trapp | 31°40’ 
Palagonit-Tuff | 31°20’ 
Quarzsandstein | 32°50’ 
Muschelkalk | 31°54’ 
Gaskohle-Anthrazit (Inkohlungsreihe) | 27° — 30° 

Cannel-Boghead | 31°20’ + 50’ 
| Technische Glaser | 83° — 36° 


{ 


Astronaut. Acta, Vol. V. Fasc. 2-4 
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Die Ursache diirfte darin zu suchen sein, daB bei der Bestimmung unter dem 
Mikroskop nur ein sehr kleiner Bezirk des Gesteins erfaBt wird, selbst wenn man 
das Praparat rotiert, wie LANDERER tat (der Wert fiir Syenit, Tab. 4, Nr. 3, 
entspricht offenbar dem eines dunklen Gemengteils, Hornblende oder Biotit, 
nicht aber dem des Orthoklas, der die Hauptmasse des Gesteins bildet). — 
Daher wurden Versuche mit einem weniger genauen Apparat gemacht, dessen 
Lichtfleck jedoch 2 cm Durchmesser hatte; zudem wurden stets vier verschiedene 
Stellen des Gesteins mehrfach gemessen und gemittelt. Die erhaltenen Werte 
streuen zum Teil recht stark (Tab. 6), sind aber in besserer Ubereinstimmung mit 
der Mineral-Zusammensetzung der Gesteine. 

Die komplementaren Polarisationswinkel der Glaser sind héher als die der 
entsprechenden kristallisierten Gemenge (Tab. 7): 


Tabelle 7. Brechungsindizes und komplementdre Polarisationswinkel vulkanischer 
Gldsey nach TROGER [45] und Hoppe [14 








Nr. Glas Brechungsindex Polarisationswinkel 
1 Rhyolithglas 148 — 1,51 33°30’ — 34 

2 Pechstein 1,492 — 1,508 33°30’ — 33°50’ 
3 Dacitglas 1,504 — 1,529 33°10’ — 33°40’ 
4 Trachytglas 1,488 — 1,527 33°10’ — 33°50’ 
5) Andesitglas 1,489 — 1,529 33°10’ — 33°40’ 
6 Leucittephritglas 1,525 — 1,580 32°20’ — 33°15’ 
7 Basaltglas 1,506 — 1,612 31°50’ 33°35’ 
8 Basaltglas mit Plagioklas* 1,652 31°12 

9 Diabasglas 1,677 30°48’ 


* bedeutet Kristalle 


Beimischungen von Fe und Ti erhéhen den Brechungsindex, ebenso Aus- 
kristallisation der niedrigbrechenden hellen Minerale, z. B. Plagioklas (HopPe [14)). 


Bei der Bewertung der Polarisationswinkel ist zu beriicksichtigen, daB dunkle 
Gemengteile entsprechend ihrer Albedo schwacher am Gesamtwert beteiligt sind. 
Leicht verschmierbare Minerale werden starker an der Politur teilnehmen, worauf 
die Beobachtung von SALET hinweist, daB der Polarisationswinkel vom Grad 
der Politur abhangt; dieser Effekt wird aber bei den gelaufigen Gesteinsminera- 
lien, und besonders bei grobkérnigen Gesteinen, klein sein. Stérend wirken bei 
groBeren Kristallen die Reflexe von schrag zur Oberflache liegenden Spaltrissen. 

Scharfe Polarisationswinkel bekommt man nur von spiegelnden, also polierten 
Oberflachen. Die Verwendung polierter Oberflachen gibt aber zu Bedenken 
AnlaB. Bei der Politur werden die Kristallgitter an der Oberflache verschmiert 
und in einen amorphen, glasartigen Zustand iibergefiihrt. Man erhalt also den 
Polarisationswinkel eines Gesteinsglases und nicht den der kristallinen Substanz. 
Dieser Einwand trifft am wenigsten die ohnehin glasartigen Substanzen (Vitro- 
phyr, Tektite, Hyalomelan, Obsidian und vulkanisches Glas). 

In Anbetracht der Veranderung des Gefiiges polierter Oberflachen ist es will- 
kommen, daB der Polarisationswinkel auch an rauhen Oberflachen und Stauben 
bestimmt wurde (Lyot [24]; WricuT [52)). 

WRIGHT [52] untersuchte die rauhen Oberflachen verschiedener Gesteine 
und fand fiir Basalte (geschatzt nach Kurve) komplementare Polarisations- 
winkel von etwa 30 bis 33°; er fand ferner, daB fiir Basaltpulver das AusmaB der 
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Polarisation mit der Feinheit des Pulvers abnimmt, daB aber selbst bei den fein- 
sten Pulvern dieses AusmaB noch hoher ist als auf der Mondoberflache; er fand 
nur 15 bis 25°4 des vom Mond reflektierten Lichtes polarisiert; Werte, die er 
bei keinem Meteoriten fand, wohl aber bei Gesteinspulvern und Bimsstein. Er 
schlieBt daraus, daB die Mondoberflache aus Pulvern von Quarzporphyren und 
vielleicht Trachyt und Granit, sowie aus Bimsstein besteht. 

Von anderen Autoren werden AusmaBe der Polarisation von 12° (Rosse, 
zitiert nach Lyot [24]); 20,7 bis 32,9% (LANDERER [20]); Maria 47,2°% mit 
etwa 34°40’, Terrae 17% mit 34°30’ (BARABASCHEFF [{1]) angegeben. Lyot [24] 
fand eine maximale Polarisation von 6,6°%, bei zunehmendem Mond, 8,8°% bei 
abnehmendem. Er fiihrt dies darauf zuriick, daB im letzten Viertel Maria doppelt 
so stark vertreten sind wie im ersten. Das Polarisationsmaximum der hellsten 
Stellen fand er zu 4,8°%; fiir Terrae 6,5 bis 7,5°%; fiir Maria 12 bis 16%. Auf 
den Maria variiert die Polarisation sehr unregelmaBig von Punkt zu Punkt; die 
Terrae sind konstanter. Fiir Pulver durchsichtiger Mineralien (NaNO,, NaCl, 
NH,Cl, Ba, Cl,, Pb(NO,).) fand er komplementare Polarisationswinkel um 30°. 
Er fand ferner Maxima der Polarisation in kleinen Winkeln vom einfallenden 
Strahl (20° bei Glas vom Brechungsindex 1,52) sowie stark verschiedene Kurven 
der Winkelabhangigkeit der Polarisation bei pulverisiertem Glas und Glas- 
trépfchen. Er stellte weiter bei Mond und Mars sowie Stauben und Gesteinen 
eine Polarisation senkrecht zur Einfallsebene in Richtungen fest, die mit dem 
einfallenden Licht kleine Winkel einschlieBen. Er schlieBt daraus (S. 142): 


“Toutes ces analogies nous ameénent a conclure, que la Lune doit étre recouverte, 
a peu pres entiérement, de poudres ayant une constitution tres voisine de celle des 
cendres volcaniques terrestres. Ces poudres pourraient étre, du reste, en couche 


tres mince. 

Les polarisations que j'ai trouvées s’accordent, au contraire, assez mal avec 
l’opinion actuelle, d’apres laquelle la surface du sol lunaire accessible a nos regards 
serait formée de laves volcaniques.”’ 

Uberlegen wir nun die verschiedenen Werte und die verschiedenen SchluB- 
folgerungen der erwahnten Autoren, so ist zunachst zu sagen, daB die fiir den 
Mond angegebenen Werte sich auf riesige Flachen beziehen — bei LANDERER 
auf viele hunderttausende Quadratkilometer. Es ist ausgeschlossen, daB diese 
ganzen Flachen, die nicht einmal ausschlieBlich aus Mare-Material bestehen, 
von einem einzigen Gestein gebildet sind. Die gefundenen Werte kénnen nur als 
Mittelwerte angesehen werden, und ihre Kongruenz mit den Werten fiir Orthoklas, 
Quarz und Vitrophyr, bzw. Opal, hat keine diagnostische Bedeutung. Der An- 
schein einer sauren Natur kann auf die viel héhere Albedo der kieselsdurereichen 
gegeniiber der der kieselsiurearmen Minerale und Gesteine zuriickzufiihren sein, 
sowie auf die gréBeren (komplementaren) Winkel der Staube. Von den Gesteins- 
glasern stehen zwar saure (Vitrophyr, Tektite, Obsidian), den Werten LANDERERsS 
fiir eine vorwiegend von Maria bedeckte Mond-Oberflache nahe, wir haben aber 
erwahnt, daB es sich keineswegs darum handeln kann, daB die ganze untersuchte 
Flache aus einem und demselben Gestein besteht. LANDERERs Mond-Wert liegt 
fast genau in der Mitte zwischen seinem Wert fiir das basaltische Gesteinsglas 
Hyalomelan (Tab. 4, Nr. 21) und unserem Wert fiir Basaltglas (Tab. 6, Nr. 21 = 
Tab. 1, Nr. 4). Die Polarisationswinkel erlauben offenbar nicht, zwischen sauren 
und basischen Gesteinen zu unterscheiden: sauer sind z. B. Tab. 4, Nr. 3, 10, 
13, 16, 20, 22, also Gesteine mit Winkeln von 31°34’ bis 33°46’; basisch sind 
Nr. 1 mit 30°51’ ebenso wie Nr. 21 mit 33°39’. In Tab. 6 zeigen zwar die sauren 
Tiefen-Gesteine (Nr. 1 bis 8) Winkel von 32° bis 33°, wahrend die basischen 
Tiefengesteine (Nr. 9 bis 11) kleinere Winkel haben; aber schon fiir die basischen 
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Gesteine Nr. 12 und 13 trifft dies nicht mehr zu und bei den ErguBgesteinen 
fallen Phonolith (Nr. 17) und Basaltglas (Nr. 21) aus dem Rahmen. — Die 
Variationsbreite der Gesteinsglaser (Tab. 7) itiberdeckt das von LANDERER fiir 
die Mondmaria angegebene Gebiet und zeigt die weitgehende Uberlappung der 
Werte saurer und basischer Glaser. 

Aus dem absoluten Grad der Polarisation allein auf Staub zu schlieBen ist 
unzulassig. Der Grad der Polarisation hangt lediglich von der Rauhigkeit der 
Oberflache ab. Der KorngréBe eines Staubkorns im Laboratoriums-Versuch 
wiirde aber auf dem Mond maBstablich ein Kérper von Kilometer-GréBe ent- 
sprechen; das Verhaltnis vertikaler Unebenheit zu horizontaler Ausdehnung kann 
auf den ebenen Teilen der Maria geringer sein als auf polierten Flachen. 

Wir kénnen nur sagen, daB das Verhdltnis des Polarisations-Grades der 
hellsten Stellen (4,8°%) zu den Terrae (~ 7%) zu den Maria (12 bis 16%) eine 
Abnahme der Rauhigkeit anzeigen diirfte, wobei die Rauhigkeit von Stauben als 
groBer gegeniiber der Rauhigkeit fester Korper aufgefaBt ist. 


Versuchen wir also aus den Polarisations-Untersuchungen einen SchluB zu ziehen, 
so fallt von den eingangs (S. 202) genannten Stoffen Silber aus, da es als Metall 
elliptisch polarisiert; Werte, die fiir Eis in Frage kamen, finden sich auf dem Mond 
nicht. Eis wiirde bei dem niedrigen Atmospharendruck auf dem Monde bei etwa 
120° K sublimieren und fallt daher aus. 


Das Polarisations-Verhalten ist nicht beweisend, aber vertraglich mit der An- 
nahme, daB die hellsten Stellen des Mondes aus Staub (vulkanischer Asche) be- 
stehen; daB die Terrae von einem unvollstandigen (und wohl sehr diinnen) 
Staubschleier iiberzogen sind; und da8 auf den Maria glasartige Laven (wenn 
auch in zerrissener Form) die Oberflache bilden. Die Polarisationswinkel geben 
keine Auskunft dariiber, ob es sich um saure oder um basische Gesteine 
handelt. 

In der Diskussion iiber die Zusammensetzung des Mondes wurde diesem haufig 
eine ahnliche Dichte-Differenzierung zugeschrieben, wie sie auf der Erde besteht. 
Auf dem Mond fehlen aber die hierfiir nétigen hohen Drucke: 

Der Druck an der Grenze des seismologisch bestimmten Erdkerns (in 2900 km 
Tiefe) wird zu knapp 1,5 x 10® at, der Druck im Erdmittelpunkt zu etwa 3 bis 
3,5 x 10® at geschatzt (HAALCK [11]; Hunp [15]). Unter diesen Drucken be- 
findet sich die Materie noch in einem Gebiet, wo die durch die Elektronen be- 
dingten Eigenschaften nicht wesentlich von der Temperatur abhangen (HUND 
(15}); in diesem Gebiet ist aber auch das Verhalten der Materie bei Druck- 
zunahme nicht einfach berechenbar. HAALckK ({11], S. 109) nimmt an, daB die 
seismischen Beobachtungstatsachen an der Grenze des Erdkerns nicht durch die 
Eisenkern-Hypothese erklart werden kénnen, sondern auf eine Trennungs- 
flache viel tiefer gehender Natur schlieBen lassen, und da8 vermutlich im Erd- 
kern andere, noch vdllig unbekannte Zustande herrschen. — Im Mondmittel- 
punkt wiirde der Druck bei analoger Schatzung weniger als 100 000 at betragen 
und damit weit unter dem Betrag bleiben, der fiir eine starkere Kompression 
der Materie nétig ist. Jedenfalls wird der Druckbetrag, bei dem auf der Erde die 
krasse Anderung in der Fortpflanzungsgeschwindigkeit seismischer Wellen er- 
folgt, auf dem Mond nirgends auch nur annahernd erreicht. Dementsprechend 
wird aber auch der Dichteunterschied der Gesteine an der Mondoberflache und 
im Mondkern nur gering sein. 

Es ist also durchaus méglich, daB die Mondoberflache hauptsachlich aus 
basaltischen und trachytischen Laven und den zugehdérigen Aschen usw. ge- 
bildet wird. 
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9. Atmosphare und Verwitterung 


Die Verschiedenheit in der Scharfe der Konturen der Krater, die Tatsache, 
daB Krater mit verwischten Konturen von solchen mit scharfen Konturen durch- 
schnitten werden (z. B. Cyrillus von Theophilus); daB die Maria nur in weniger 
scharfe Krater eindringen, ihnen aber nur scharf konturierte Krater aufsitzen, 
alles das fiihrt zum SchluB, daB die Krater urspriinglich scharfe Konturen be- 
sitzen, diese aber mit der Zeit verlieren. Wir haben also einen Vorgang vor uns, 
der der irdischen Verwitterung entspricht. 

In Abwesenheit einer chemisch wirksamen Atmosphare — neuere Beobach- 
tungen geben die Dichte der Mond-Atmosphare zu 10-8 Erdatmospharen an — 
kann es sich im allgemeinen nur um eine physikalische Verwitterung handeln; 
allerdings wird weiter unten zu erwahnen sein, daB ein zeitweiser Einflu8 einer 
geringfiigigen chemischen Verwitterung wahrscheinlich gemacht werden kann. 

Fiir die physikalische Verwitterung kénnen wir zwei Arten von Ursachen an- 
fiihren: erstens die Erwarmung durch Wellenstrahlung, zweitens die Zertriim- 
merung durch Materie-Teilchen. 

Die Absorption elektromagnetischer Wellen fiihrt zu einer Erwarmung der 
oberflachlichsten Gesteins-Teilchen. Die geringe Durchsichtigkeit der Gesteine 
beschrankt einen wirksamen Effekt im allgemeinen auf die obersten Bruchteile 
von Millimetern. Die Weitergabe der Erwaérmung durch Leitung ist langsam. 
Gesteinszerfall wird durch die bei plétzlichem Temperaturwechsel auftretenden 
Spannungen verursacht. Fiir gréBere Gesteinsteile reichen die durch Warme- 
leitung hervorgerufenen Spannungen in geringen Tiefen noch aus, um Spriinge 
zu erzeugen. Je kleiner die Teilchen sind, um so raschere und intensivere An- 
derungen der Temperatur werden fiir den Zerfall bendtigt. Es bildet sich daher 
eine diinne oberflachliche Staubschicht, die einen ausgezeichneten Schutz gegen 
den weiteren Zerfall tieferer Schichten darstellt, da sie sowohl die Strahlung viel 
starker reflektiert als kompaktes Gestein, als auch (insbesondere bei Vakuum in 
den Poren) die Warme auBerst schlecht leitet. 

Von zersto6renden Teilchen kommen Meteoritenstaub und kosmische Strah- 
lung in Frage: gréBere Meteorite sind zu selten, um Bedeutung zu haben. Bei 
geringer Dicke des Verwitterungs-Staubes kénnte Meteoritenstaub in der Ober- 
flachenschicht merklich angereichert sein. 


Die Nukleonen der kosmischen Strahlung kénnen zwar tief in das Gestein 
eindringen und Gefiigeanderungen hervorrufen; diese Anderungen sind aber im 
allgemeinen so minimal, daB sie die Festigkeit des Gesteins nicht zerst6éren. — 
Meteoritenstaub hat demgegeniiber fast keine Eindringtiefe, zerschlagt aber das 
Gefiige der oberflachennachsten Teilchen zu Pulver. Die Bildung eines Staub- 
schleiers von mm- oder cm-Dicke stellt gegeniiber dem Meteoritenstaub einen 
vollkommenen Schutz dar. — Geringe Staubmengen verschwinden leicht in den 
Vertiefungen einer zerrissenen Gesteinsoberflache. 

Es ist also im Gegensatz zu den herrschenden Ansichten auf ebenen Flachen 
des Mondes nur ein duBerst diinner oder gar kein Staubschleier zu erwarten. 
Ergebnisse von Infrarot- und Radarmessungen scheinen diese Anschauung zu 
bestatigen. Wenn es anders ware, hatten die starken Helligkeitsunterschiede 
zwischen Maria und Terrae schon langst aufgehért, da Gesteinsstaub, insbe- 
sondere der Staub von Glasern, hell ist. 

Anreicherungen von Staub wird es an Hangen geben, die urspriinglich steiler 
waren als der natiirliche Béschungswinkel des Staubs. In diesem Fall werden sich 
Schuttkegel unter dem natiirlichen Béschungswinkel bilden; der natiirliche 
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Béschungswinkel ist unabhangig von der absoluten GréBe der Schwerebeschleu- 
nigung und daher auf dem Mond gleich groB wie auf der Erde (TERZAGHI (44): 
fiir trockenen Sand und Kies 37°, Asche an Vulkanhangen bis 38°). — Sehr 
feine, gleichartig elektrisch geladene Staubteilchen kénnen allerdings (gegebenen- 
falls thixotrope) Massen sehr geringer Viskositat, also mit sehr kleinem Béschungs- 
winkel bilden. 

Die durch solche Staubrutsche entbloBten Gesteinsoberflachen stehen dauernd 
unter physikalischer Verwitterung, so daB steile Formen des Mondes im Laufe 
langer Zeit abgebaut werden. Als Bewegungsursache fiir die zerst6rten Massen 
dient allerdings nur die Schwerebeschleunigung, nicht aber Hilfsmittel wie 
die Atmosphirilia der Erde. Die Zerst6rung der Oberflachenformen und ihre Ver- 
hillung durch Verwitterungsprodukte werden daher auf dem Mond sehr viel 
langsamer vor sich gehen als auf der Erde. Darauf und auf das Fehlen einer Uber- 
schiittung durch transportierte Verwitterungsmassen ist die Vollbesetzung der 
Terrae mit untereinander gleichartigen Bauformen zuriickzufiihren. Zerrissene 
Oberflachen wie diejenigen einer Aa- oder Blocklava werden erst in langen Zeit- 
rdumen soweit abgetragen werden, daB sie unter Schuttschleiern verschwinden ; 
darauf kénnte der Unterschied in der Albedo zwischen den jungen Maria und den 
alten Terrae beruhen. 


Wie erwahnt, kommen Untersuchungen iiber die Dichte der Mondatmosphare 
zu auBerst niedrigen Werten (10-18 Erdatmospharen). Da die Art der Bildung 
der Planeten véllig unbekannt ist — vermutlich sind sie aus Verdichtungszonen 
einer urspriinglich das ganze Sonnensystem umfassenden Gaswolke hervorge- 
gangen, aber auch eine Zusammenballung aus Staub scheint nicht unméglich —, 
kénnen wir auch nicht mit Sicherheit sagen, ob alle Planeten urspriinglich eine 
Atmosphare besessen haben miissen. 


Vielfach wird angenommen, daB die Planeten urspriinglich eine reduzierende 
Methan-Ammoniak-Atmosphare besaBen wie heute die groBen Planeten mit den 
groBten ihrer Monde; spater sollen dann diese Atmospharen in den Weltraum 
entwichen und die Stickstoff-Wasserdampf-Kohlendioxyd-Atmospharen aus 
den Planeten-Inneren neu entstanden sein (KUIPER [19)). 


SPITZER [40) hat gezeigt, daB die friiheren Berechnungen iiber das Ent- 
weichen von Atmosphiare-Bestandteilen auf Fehlern in der Interpretation der 
Formeln beruhen. Seine eigene Formel ist beherrscht von einem Korrektur- 
Faktor der GréBenordnung 105 bis 10%, der den Verhaltnissen der Erde ent- 
nommen ist und der auf andere Planeten nicht anwendbar ist; fiir den Mond er- 
hielte man jedenfalls paradoxe Resultate. — Wie SPITZER zeigt, ist fiir die Be- 
rechnung des Entweichens der Atmospharen die Kenntnis einer Menge von Daten 
notig, die wir fiir die Planeten (auBer der Erde) nicht besitzen. Insbesondere 
miiBte auch die Wirkung der (unbekannten) Magnetfelder der Planeten auf das 
Zusammenhalten geladener Partikeln einkalkuliert werden. 

DaB die Verhaltnisse nicht einfach sind, geht aus dem Fall der Jupiter-Monde 
hervor, von denen I, II und III mit Schwerebeschleunigungen! von 130 bis 
175 cm.sec~* Atmospharen besitzen, wahrend IV mit der nur wenig geringeren 
Schwerebeschleunigung von 90 cm.sec~? keine Atmosphiare hat. 


1 Die Schwerebeschleunigung an der Oberflache eines Planeten ist abhangig von 
der Verteilung der Massen im Innern des Planeten. Da diese Verteilung fiir die 
Planeten und auch fiir die Erde unbekannt ist — die Seismik gibt keine Werte fiir die 
Dichte, solange die Elastizitat nicht bekannt ist —, kénnen Berechnungen nur grobe 
Annaherungen geben. 
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Auch fiir das Problem des Entweichens der Atmospharen sind also offenbar 
(auBer bei der Erde) die Unterlagen absolut unzureichend fiir Berechnungen. Ahnlich 
wie bei JULES VERNEs ,,Kein Durcheinander‘‘ liegt die Gefahr darin, daB der Leser 
fasziniert dem Rechenvorgang folgt, ohne die Pramissen oder die Interpretation der 
Formeln zu tiberpriifen. 


Nach den Formeln von SpitzER [40] scheint die Erhaltung einer Methan- 
Ammoniak-Atmosphare wenigstens fiir Erde und Venus, vielleicht auch fiir 
Mars méglich. Bei der Ausseigerung des Sauerstoffs wiirden diese Gase in Reak- 
tion mit den Oxyden der Gesteine letztlich zu Wasser, Kohlendioxyd und Stick- 
stoff oxydiert, wobei reduzierte Metalle durch Nitridbildung vor spaterer Oxyda- 
tion geschiitzt werden kénnten. 


Uber den Stickstoff-Gehalt der Planeten-Atmospharen kénnen wir nichts 
Direktes erfahren, solange wir keinen Beobachtungspunkt auBerhalb der Erd- 
atmosphare haben; denn die Atmosphare absorbiert die kennzeichnenden 
Spektrallinien vollstandig, und lediglich aus der Tatsache, daB die beobachteten 
Gase bei weitem nicht ausreichen, um die Zerstreuung des Lichts durch die Mars- 
Atmosphire zu erklaren, hat man fiir diesen Planeten eine Stickstoff-Atmosphare 
angenommen (KuIPER [19}). — Aus diesem Grunde ist es heute noch unmoglich, 
etwas Fundiertes iiber die Zusammensetzung und etwaige Entwicklung der 
Planeten-Atmosphdaren auszusagen. 


Falls die Erde jemals eine atmospharelose oder hydrospharelose Zeit gehabt 
haben sollte, so liegt diese vor der Bildung der dltesten Gesteine, die wir kennen. 
Soweit uns Gesteine bekannt sind, haben sie sich unter Bedingungen gebildet, 
die sich von denen spaterer Zeiten nicht unterscheiden lassen. 


Wenn wir also nicht wissen, ob der Mond jemals eine urspriingliche Atmo- 
sphare besessen hat, oder wann er sie verloren hat, so kénnen wir doch sagen, 
daB zusammen mit den Lava-Ergiissen auch Gase geférdert werden muBten. 
Von solchen Gasen kommen besonders H,, Ny, H,S, H,O, CH,, CO, CO,, HF, 
HCl und Cl, in Frage. Wenn nun die halbe Mondoberflache von den Maria be- 
deckt erscheint, so miissen zeitweise sehr betrachtliche Mengen an Vulkangasen 
gefordert worden sein. Auf der Erde dauert die vulkanische Tatigkeit groBer 
Vulkangebiete durch Zehner von Jahrmillionen. Wahrend so langer Zeit kénnte 
der Mond eine vulkanogene Atmosphare gehabt haben. Die Frage ist ledig- 
lich, wie dicht diese Atmosphare wurde, wie rasch die geférderten Gase in 
den Weltraum abstrémten oder in Reaktion mit den Gesteinen verbraucht 
wurden. 


Die Verweilzeiten der Gase gegeniiber dem Entweichen in den Weltraum 
hangen ab von ihrer Fahigkeit, unter dem EinfluB der Sonnenstrahlung zu 
dissoziieren, von dem Mol-Gewicht der Gase und ihrer Komponenten und 
von der kinetischen Temperatur der Basis der Exosphare, definiert als Mitte 
jener (,,kritischen’‘) Zone, aus der eine nach oben beschleunigte Partikel die 
Exosphare ohne weitere Kollision erreichen kann (SpITZER [40], S. 220). Bei 
den sehr geringen Drucken der Mondatmosphare wird man heute die Basis der 
Exosphare praktisch an die feste Oberflache des Planeten verlegen diirfen. 
Wahrend der Vulkanausbriiche aber muB die kritische Zone hoch gelegen haben 
(langsamere Dichteabnahme der Atmosphare wegen der geringeren Schwere) ; 
dadurch erhdhen sich die Verweilzeiten um den fiir die Diffusion bis in die 
kritische Zone nétigen Betrag. — Die Temperatur der kritischen Zone hangt in 
erster Linie von der sehr variablen UV-Strahlung der Sonne ab. Die von SPITZER 
angegebenen hohen Temperaturen und Dichten der héheren Erdatmosphare 
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sind von den Satelliten nachgewiesen worden. Es sind also nicht die Temperaturen 
des Gesteinsbodens, die in Frage kommen, sondern Temperaturen, die um 1000° 
hdher liegen. Trotzdem zeigen die Berechnungen von SPITZER im Gegensatz 
zu friiheren Berechnungen erheblich langere Verweilzeiten. Bei der Abwesenheit 
von Sauerstoff (der Sonnenstrahlung absorbiert), und der in Vulkangasen wahr- 
scheinlichen Anwesenheit von Kohlendioxyd (das thermische Strahlung aus- 
sendet) werden die fiir eine Mondatmosphare in Frage kommenden Temperaturen 
niedriger sein als die der Erdatmosphare in vergleichbaren Schichten. 


Wir diirfen annehmen, da8 von den Vulkangasen des Mondes nur H, prak- 
tisch sofort verloren ging, wahrend die anderen genannten Gase (zu denen viel- 
leicht die auf Erden nicht auftretenden oder seltenen Gase SO, C,N,, COS, 
CS, und andere mehr kommen kénnten) Verweilzeiten (bis zum Abfall auf 10~‘) 
von Hunderten bis zu Millionen von Jahren haben kénnten, wobei die Verweilzeit 
rascher steigt als die Dichte der Atmosphare. 

Wir haben erwahnt, daB kleine Nebenkrater der Erde Wasserdampf-Produk- 
tionen von Hunderten von Millionen Tonnen per Jahr haben, wahrend das 
Gebiet des Katmai iiber 1 Milliarde Tonnen Wasserdampf per Jahr ergibt und 
die Férderung des Vesuvs 1906 von derselben GréBenordnung ist. Die heutige 
vulkanische Tatigkeit der Erde ist geringfiigig gegeniiber der Tatigkeit zu anderen 
geologischen Zeiten, etwa im Alttertiar. In historischer Zeit waren rund 450 Vul- 
kane tatig; etwa zehnmal mehr sind als erloschene Vulkane bekannt. Nehmen 
wir eine zehnfach verstarkte Vulkantatigkeit an — viel mehr als das ware notig, 
um die Halfte der Oberflache des Planeten mit Deckenergiissen zu iiberziehen, 
wie das auf dem Mond der Fall ist —, so kamen entsprechend der kleineren Ober- 
flache (Erde 5,1 x 108 km?; Mond 3,8 x 10? km?) auf den Mond rund 300 Vul- 
kane. Das wiirde bei einer Férderung nach Art des Katmai (postvulkanisch) oder 
des Vesuv 1906 ausreichen, um dem Mond eine Atmosphare von der Dichte 
(Masse, nicht Gewicht, per Volumen) von 10-% Erdatmospharen zu geben, wenn 
die Verweilzeiten der Gase im Mittel ein Jahr betragen. Dabei sollten dann in 
Jahrzehnten dieselben Verwitterungsvorgange vollzogen werden, die auf Erden 
in einigen Tagen ablaufen, das ist z. B. die Dunkelfarbung frisch gefallener 
vulkanischer Asche, wenn wir auf dem Mond mit 4ahnlich aktiven Substanzen 
rechnen, wie es der Luftsauerstoff ist; Wasserdampf, aber auch H,S, wiirden 
vollig ausreichen, und diese diirfen wir in den Vulkangasen des Mondes erwarten. 
Geringerer Atmospharendruck und Abwesenheit von O, kénnten durch die 
starkere Ionisierung zum Teil aufgewogen werden. 


Es muB also durchaus méglich scheinen, daB dltere Aschenablagerungen 
(nach Art der Streifen) beim Ausbruch der Eruptionen, die zur Bildung der 
Maria fiihrten, durch Bildung von Oxyden, Hydraten, Sulfiden, Chloriden usw. 
ihre weiBe Farbe verloren und unkenntlich wurden. Wéahrend bei Vorhanden- 
sein von freiem O, oder O, Eisen zu rotem Fe,O, oxydiert wird, wiirden bei Ab- 
wesenheit von freiem Sauerstoff wohl nur die grauen oder griinlichen Farben 
der Fe(II)-Verbindungen erreicht werden. Als dann die groBe Eruptionszeit der 
Mare-Bildung vorbei war und nur noch einzelne, den Maria oder Terrae auf- 
gesetzte Vulkane tatig waren, reichte die vulkangeschaffene Atmosphare und ihre 
Verweilzeit (seitlicher AbfluB) nicht mehr zu einer chemischen Verdnderung der 
Oberflache des ganzen Planeten aus; wohl aber wurden in unmittelbarer Nahe 
der Krater die Streifen ausgeléscht, und nur die allerletzten Aschenfille, die 
sich auf die Kraterrander selbst beschranken oder als diinne Streifen die dunklen 
H6fe durchziehen, blieben von der chemischen Verwitterung vdllig verschont. 
Wenn diese Deutung richtig ist, kénnte aber auch ein Teil der Zerstérung der 
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Bauformen der Terrae auf Konto chemischer Verwitterung geschrieben werden; 
auch Bakterientatigkeit ware wenigstens in solchen Zeiten méglich. 


Heute kann ein Austritt von Vulkangasen nur noch verschwindend kleine 
AusmaBe haben. Die letzten Aushauchungen, die auf der Erde hauptsachlich aus 
H,O und CO, bestehen, werden auf dem Mond wegen der geringeren Seigerung 
wahrscheinlich mit H,S und vielleicht anderen Schwefel-Verbindungen gemischt 
sein. Die gelben Flecken in den Kratern, die im UV schwarz scheinen, mégen 
auf solche Exhalationen zuriickgehen. Die Verschleierung in der Tiefe mancher 
Krater kénnte auf die Verdunstung von Eis (dessen Sublimationstemperatur 
auf dem Mond etwa bei — 150° C liegen wiirde) oder von Kohlendioxyd oder einem 
Gemisch beider (Eisnebel in CO,-Gas) gebildet werden; wahrscheinlicher ist 
aber bei den niedrigen Drucken vielleicht, daB es sich um einen Fluoreszenz- 
Effekt handelt. 


IV. Praktische Folgerungen 


Wir befinden uns hier in einer Situation, in die der praktische Geologe leider oft 
kommt: ausgehend von unzureichenden Unterlagen irgendeinen Rat geben zu sollen. 
Vo. Mit einer Weigerung ist niemandem gedient. Man kann nur versuchen, unter Ab- 
wagung des Moglichen das Wahrscheinliche herauszustellen, und die Unsicherheit der 
gesamten SchluBfolgerung betonen. 










1. Landemoglichkeiten, Wegsamkeit, Unterkiinfte 






Start und Landung bemannter Raumschiffe werden, wegen des Strahlungs- 
giirtels, vermutlich an den Magnetpolen vor sich gehen; die Lage dieser auf dem 
Mond ist nicht bekannt. (Zusatz bei der Korrektur.) 

Fir die Landung eines Raumschiffes, sei es auch nur einer unbemannten kleinen 
Rakete, wird ein méglichst ebener Platz aus festem, standfahigem Gestein gewiinscht. 
In Anbetracht der gleich zu schildernden Unsicherheit wird der Geologe an den 
Astronauten den Gegenwunsch stellen, sein Fahrzeug mdglichst so zu konstruieren, 
daB der Schwerpunkt tief liegt und geringe Kippungen nicht zu einem Umstiirzen 
fiihren. 















Wenn wir auch oben auf die Unwahrscheinlichkeit machtigerer Staubmassen 
auf horizontalen Flachen hingewiesen haben, so wird man doch gut tun, sich so 
zu verhalten, als ob die Bildung machtiger Staubmassen moglich ware. Man wird 
daher zur Landung junge Oberflachen aussuchen, auf denen die Verwitterung 
jedenfalls geringer sein diirfte als auf alteren. Solche jungen Oberflachen sind die 
Maria und etwa der Boden des Plato. Von den Schuttkegeln und Hangen wird 
man weiter wegbleiben, weil zu befiirchten ist, daB schon geringe Erschiitte- 
rungen zu Bergstiirzen an Steilhangen fiihren kénnen. Ebenso wird man die ver- 
mutlich aus vulkanischer Asche bestehenden hellen Gebiete um die Krater 
sowie die Streifen vermeiden. 


Falls es sich bei den dunklen Stellen der Mondoberflache tatsachlich um 
Aa- oder Blocklava handelt, waren solche Oberflachen so zerrissen, daB nur bei 
groBeren Auflageflachen ungefahr horizontale Stellung einer Auflast erzielt werden 
kénnte. AuBerdem ist aber ein solches Gestein so porés, daB es unter Druck 
nachgibt und auch dabei zum Umstiirzen einer aufgesetzten Last Veranlassung 
geben kénnte. Oberflachen auf Fladenlava kénnen ebener sein, bergen aber die 
Gefahr, daB unter einer diinnen oberflachlichen Kruste kleinere Hohlraume, 
Lavatunnels usw. vorhanden sein mégen. Solche wird man am ehesten an der 
Stirn von Lavastrémen oder ErguBdecken zu erwarten haben, also unter Um- 
standen an den geschilderten Wiilsten (AusfluB); oder aber nahe an den Erup- 
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tionspunkten (RiickfluB8). Man wird daher als Landeplatze gréBere ebene Flachen 
heller Lava wahlen und sich von irgendwie gekennzeichneten Randern oder 
Spalten und Eruptionspunkten fern halten. 


2. Nutzbare Lagerstatten 


Auf einem Weltkérper wie dem Mond sind die wichtigsten nutzbaren Minera- 
lien Luft und Wasser. Sofern sie nicht als solche vorkommen, wird man ver- 
suchen, sie aus anderen Mineralien herzustellen. 


Wenn die Verschleierungen von Kraterbéden wirklich als letzte Avr 8erungen 
des Vulkanismus zu deuten sind, so diirfen wir entsprechend den Ve. nissen 
auf der Erde als letzte produzierte Stoffe Kohlendioxyd und Wasser erwarten ; 
wegen der geringeren Seigerung werden sie vielleicht noch mit H,S vermischt 
sein. Auch wenn die Gase nicht frei ausstr6men, kénnten sie 1 doch in Ge- 
steins-Poren, besonders in Héfen um die Wege der letzten vulkanischen TAatigkeit 
finden. Infolge des minimalen Atmospharen-Druckes werden die ausstré6menden 
Gase wahrscheinlich viel zu diinn fiir eine Gewinnung sein. OO. in porésen 
Schichten Gase mit héherem- Druck zu erwarten sind, hangt ver '-r Durch- 
lassigkeit der Deckschichten ab; viel Hoffnung besteht da nicht. Wasser wiirde 
sich vermutlich in Gesteinsporen nicht halten, sondern das Gestein zersetzen. 
Aus H6fen zersetzten Gesteins, in denen neben Hydraten auch Carbonate ver- 
mutet werden diirfen, kbnnten Wasser und Kohlendioxyd gewonnen werden. — 
Freies Wasser kénnte, gegebenenfalls nach Reinigung von darin enthaltenen 
Salzen, unmittelbar verwendet werden. Chemisch oder physikalisch gewonnenes 
Wasser miiBte einen Zusatz an Salzen erhalten. Kohlendioxyd kénnte entweder 
thermisch oder iiber assimilierende Pflanzen Sauerstoff liefern. Mit Wasser und 
Kohlendioxyd waren Wasserkulturen (hydroponics) méglich. 


Mit der Gegenwart von Bakterien muB gerechnet werden, doch ist anzu- 
nehmen, da sie bei den fiir menschliches Leben nétigen Bedingungen von 
Warme, Feuchtigkeit und Sauerstoffpartialdruck rasch zerstért werden. 


Fiir die Frage der Bewegungsmoéglichkeit spielt wieder das Staubproblem 
eine wesentliche Rolle, wird aber wohl schon durch unbemannte Raketen klarbar 
sein. — Uber Fladenlava ist das Vorwartskommen leicht, wenn man davon ab- 
sieht, daB scharfkantige Lava beim Einbrechen kleiner Hohlraume das Schuh- 
werk zerschneidet; diesem Problem kommt auf dem Monde eine viel gréBere Be- 
deutung zu, da derartige Schaden zu einem Undichtwerden der Bekleidung 
fiihren kénnen. — Aa-Lava ist infolge ihrer extremen Zerrissenheit ein fast 
uniiberwindliches Hindernis fiir den FuBganger, 14Bt sich jedoch leicht nieder- 
walzen und gibt dann mit verhaltnismaBig geringer Miihe gute Wege. 


Um ausreichenden Schutz gegen die kosmische Strahlung zu haben, wird 
man die ersten Unterkiinfte méglichst rasch unter einer Uberdeckung von 
mindestens 40 m Gestein anlegen. Dazu wiirden sich die Steilrander von Bruch- 
stufen, Rillen oder die Abstiirze an den Innenrandern der Krater eignen, wo 
Lagen von Tuff oder Schlacken einen Stollenvortrieb erleichtern diirften. 


Bei der Verwendung von Gesteinen wird man darauf achten miissen, daB viele 
Minerale durch Sauerstoff oder Wasser zersetzt werden, so daB an-sich-feste 
Gesteine zerfallen oder Betonzuschlage zu Schlamm wiirden. Kalk wird, wenn 
iiberhaupt, so nur selten vorkommen. Der wahrscheinlich haufige Schwefel wird 
die Rolle von Gips, Mértel, Isolierstoffen, grober Keramik und anderem mehr 


iibernehmen miissen. 





19: 





Der Bau der Mondoberflache im Vergleich mit der Erde 


Bei irdischen Vulkanen kommt reiner Schwefel in solchen Mengen vor, daB z. B. 
aus dem Krater des Siretoko auf den Kurilen ein Strom aus geschmolzenem Schwefel 
austrat, der 200 000 t Schwefel mit 99% S enthalt. 


In Anbetracht des Fehlens gréBerer Abtragungsvorgange auf dem Mond 
sind nur solche Lagerstattentypen zu erwarten, die sich an der Oberflache oder 
in ganz geringen Tiefen bilden. Dazu gehéren in erster Linie die Mineralien 
basaltischer Ergiisse, z. B. (sehr selten) gediegen Eisen und Edelsteine wie Saphir 
und Zirkon; dann die Aushauchungen der Vulkane, die in heiBeren Stadien 
die Elemente Bor, Fluor und Chlor, in schon kiihleren Stadien Schwefel, in den 
Abschei@ungen von Quellen Kieselsdure und Kalk liefern. 


Dic ,-nannten Elemente der Exhalationen kommen zum Teil als Sauren (auf 
dem Mond vielleicht als Sulfosduren) vor, zum Teil als volatile Salze mit NH,, 
Li, Na (Kochsalz), K, Cu, Al, Sn, Pb, Bi, Mn oder Fe. An apomagmatischen 
Elementen, di. . . der Erde auch in Quellen auftreten, seien Zn, Hg, Pb, As 
und Sb genannt. Die Zerstiickelung der Mondoberflache durch Briiche kénnte 
etwa in den ‘jefen Teilen der Wande des ,,Tals der Alpen‘ oder des Sinus Iridum 
solche apom2gmatischen Lagerstatten entbl6Bt haben. 

An Erzeugnissen tieferer Teile der Mondkruste kann nur das erwartet werden, 
was in Eruptionsschloten ausgeworfen wird. Solche Auswiirflinge (Olivinbomben, 
Eklogit mit Diopsid und Granat usw.) kommen nicht in Lava-Decken, sondern nur 
an Schloten vor. Das Vorkommen von Diamanten ist nicht wahrscheinlich, da 
die zur Bildung nétigen Drucke auf dem Monde in erheblich gr6Beren Tiefen 
liegen als auf der Erde. 

Die geringere Schwerebeschleunigung des Mondes braucht nicht zur Folge zu 
haben, daf bestimmte, selbst extreme, Seigerungsvorgange dem Mond _ voll- 
standig ‘enier, sondern nur, daB sie verhaltnismaBig seltener sein werden. Die 
thermische, Fraktionierung (mit der Bildung der Restlésungen) arbeitet weit- 
gehend unabhangig, ja der Seigerung entgegengesetzt. Lagerstatten des Rest- 
lésungs-Typus mit Anreicherungen von Li, Be, Mo, W, Sn usw. waren daher 
denkbar. 

Von den auf der Erde ausgebeuteten Metallagerstatten fallen die sedimentaren 
fiir den Mond von vornherein weg. Die meisten der magmogenen Lagerstatten 
aber werden wahrscheinlich in gréBeren Tiefen liegen und sich an der Oberflache 
bestenfalls durch eine Metamorphose der Gesteine anzeigen. 

Geologisch und lagerstattenkundlich interessant waren daher die unteren 
Teile hoher Bruchwande, z. B. die Tiefe von Grabenbriichen wie dem ,,Tal der 
Alpen’ oder dem Rheita-Tal, oder der FuB der Abstiirze um das Mare Imbrium 
etwa am Sinus Iridum. Uninteressant waren die groBen Flachenergiisse und die 
Kraterbéden, auBer den Innenrandern und den Zentralkegeln (Exhalations- 
produkte). 

Bei geniigendem Alter der Mondoberflache kénnte soviel Meteoritenstaub 
angereichert sein, daB daraus Eisen magnetisch abscheidbar sein sollte. 

Die geothermische Tiefenstufe wird an den letzten Lava-Ergiissen (Zentral- 
bergen) am kleinsten sein. Dort, nicht um Tuffschlote, sollten in Tiefen von 
einigen hundert Metern ertragliche Temperaturen anzutreffen sein. Ob beim 
Vortrieb von Stollen in die Flanken der Krater noch nennenswerte Warme ange- 
troffen wird, hangt von dem uns unbekannten Alter des Kraters ab. 


Das ware alles, was sich mit einiger Wahrscheinlichkeit itiber das Vorkommen 
nutzbarer Minerale auf dem Mond sagen 1aBt. 
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Ubersichtskarte des Mondes aus NasMyTH und CARPENTER 
(N unten, W nach astronomischer Konvention im Gegensatz zur Erde links) 
Name Nr. Name Nr. Name Nr. Name 
. Newton 59. Pontanus 116. Bonpland 173. Vasco da Gama 
Short 60. Poisson 117. Lalande 174. Seleucus 
Simpelius 61. Aliacensis 118. Reaumur 175. Herodotus 
Manzinus 62. Werner 119. Hipparchus 176. Aristarchus 
Moretus 63. Pitatus 120. Letronne 177. La Hire 
Gruemberger 64. Hesiodus 121. Billy 178. Pytheas 
. Casatus 65. Mercator 122. Fontana 179. Bessel 
. Klaproth 66. Vitello 123. Hansteen 180. Vitruvius 
9. Wilson 67. Fourir 124. Damoiseau 181. Maraldi 
. Kircher . Lagrange 125. Grimaldi 182. Macrobius 
. Bettinus . Vieta 126. Flamsteed 183. Cleomides 
2. Blancanus . Doppelmayer 127. Landsberg 184. Roemer 
. Clavius 1. Campanus 128. Moesting 185. Littrow 
. Scheiner 2. Kies 129. Deambrel 186. Posidonius 
5. Zuchius 73. Purbach 130. Taylor 187. Geminus 
5. Segner . La Caille 131. Messier 188. Linnaeus 
. Bacon 5. Playfair 132. Maskelyne 189. Autolycus 
. Nearchus 3. Azophi 133. Sabine 190. Aristillus 
9. Vlacq . Sacrobosco 134. Ritter 191. Archimedes 
). Hommel . Fracastorius 135. Godin 192. Timocharis 
. Licetus 9. Santbech 136. Soemmering 193. Lambert 
2. Maginus . Petavius 137. Schroeter 194. Diophantus 
. Longomontanus . Wilhelm 138. Gambart 195. Delisle 
. Schiller Humboldt 139. Reinhold 196. Briggs 
25. Phocylides 2. Polybius 140. Encke 197. Lichtenberg 
5. Wargentin . Geber 141. Hevelius 198. Theaetetus 
7. Inghirami . Arzachael 142. Riccioli 199. Calippus 
. Schickard . Thebit 143. Lohrman 200. Cassini 
29. Wilhelm I 36. Bullialdus 144. Cavalerius 201. Gauss 
. Tycho . Hippalus 145. Reiner 202. Messala 
. Saussure . Cavendish 146. Kepler 203. Struve 
32. Stoefler 9. Mersenius 147. Copernicus 204. Mason 
3. Maurolycus . Gassendi 148. Stadius 205. Plana 
. Barocius Lubiniezky 149. Pallas 206. Burg 
35. Fabricius Alpetragius 150. Triesnecker 207. Baily 
36. Metius 93. Airy 151. Agrippa 208. Eudoxus 
. Fernelius . Almanon 152. Arago 209. Aristoteles 
. Heinsius Catharina 153. Taruntius 210. Plato 
. Hainzel 96. Cyrillus 154. Apollonius 211. Pico 
. Boulevard Theophilus 155. Schubert 212. Helicon 
. Piazzi 98. Colombo 156. Firmicus 213. Maupertius 
2. Ramsden Vendelinus 157. Silberschlag 214. Condamine 
3. Capuanus Langrenus 158. Hyginus 215. Bianchini 
. Cichus . Goclenius 159. Ukert 216. Sharp 
. Wurzelbauer Guttemberg 160. Boskovich . Mairan 
3. Gauricus . Isidorus 161. Ross 218. Gérard 
. Hell . Capella 162. Proclus 219. Repsold 
. Walter 5. Kant 163. Picard . Pythagoras 
9. Nonius . Descartes 164. Condorcet . Fontenelle 
. Riccius . Abulfeda 165. Plinius 2. Timaeus 
Rheita . Parrot 166. Menelaus . Epigenes 
Furnerius . Albategnius 167. Manilius . Gartner 
Stevinus Alphons 168. Eratosthenes . Thales 
Hase Ptolemaeus 169. Gay-Lussac . Strabo 
Snell Herschel 170. Tobias Mayer . Endymion 
Borda Davy 171. Marius . Atlas 
Neander Guerrike 172. Olbers . Hercules 
Piccolomini 5. Parry 
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Abulfeda 107 
Agrippa 151 
Airy 93 
Albategnius 109 
Aliacensis 61 
Almanon 94 
Alpetragius 92 
Alphons 110 
Apollonius 154 
Arago 152 
Archimedes 191 
Aristarchus 176 
Aristillus 190 
Aristoteles 209 
Arzachael 84 
Atlas 228 
Autolycus 189 
Azophi 76 
Bacon 17 
Baily 207 
Barocius 34 
Bessel 179 
Bettinus 11 
Bianchini 215 
Billy 121 
Blancanus 12 
Bonpland 116 
Borda 56 
Boskovich 160 
Boulevard 40 
Briggs 196 
Bullialdus 86 
Burg 206 
Calippus 199 
Campanus 71 
Capella 104 
Capuanus 43 
Casatus 7 
Cassini 200 
Catharina 95 
Cavalerius 144 
Cavendish 88 
Cichus 44 
Clavius 13 
Cleomides 183 
Colombo 98 
Condamine 214 
Condorcet 164 
Copernicus 147 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Cold Re-Entry of Space Vehicles at Meteor Speeds. The possibility of using 
frozen water as a protective covering for space vehicles, re-entering at parabolic 
velocity, has been investigated. A series of curves for solid ice spheres showing the 
thermal and dynamical re-entry characteristics is presented. The results are very 
encouraging, especially for the cold return of instrumentation where steep re-entries 
and high decelerations can be tolerated. More gentle re-entries require thicker ice 
layers but the high temperature problem is avoided. 

The recovery of a circumlunar probe in undamaged condition (because of heating) 
appears quite feasible. 


Riickkehr von Raumfahrzeugen in die Atmosphire bei Meteorgeschwindigkeiten 
ohne Hitzebeschidigung. In der vorliegenden Arbeit wird die Méglichkeit untersucht, 
gefrorenes Wasser als Schutziiberzug fiir Raumfahrzeuge zu verwenden, die mit 
parabolischer Geschwindigkeit in die Erdatmosphare zuriickkehren. Eine Reihe 
von Kurven zeigt die thermischen und dynamischen Charakteristika des Wieder- 
eintritts fiir den Fall fester Eiskugeln. Die Ergebnisse sind sehr ermutigend, ins- 
besondere fiir die ,,kalte’’ Riickkehr einer Instrumentenausriistung, bei der ein jaher 
Wiedereintritt in die Atmosphare und hohe Verzégerungen tolerierbar sind. Eine 
sachtere Wiedereintrittsweise erfordert dickere Eisschichten, doch wird dabei das 
Problem der hohen Temperatur vermieden. 

Die Wiedererlangung einer den Mond umfahrenden Raumsonde in unbeschadigtem 
Zustand (trotz der Erhitzung) scheint durchaus méglich zu sein. 


Rentrée a basse température des engins 4 vitesse météorique. On examine la 
possibilité d’utiliser la glace comme revétement protecteur pour la rentrée des engins 
a la vitesse de libération. Une série de courbes présentant les caractéristiques 
thermiques et dynamiques de la rentrée de sphéres pleines en glace est établie. Les 
résultats sont encourageants, spécialement pour la récupération de |’instrumentation 
susceptible de tolérer de grandes décélérations. Les rentrées plus graduelles requiérent 
des couches de glace épaisses mais le probleme d’échauffement peut étre circonvenu. 
La récupération d’une sonde lunaire épargnée par |’échauffement cinétique parait 
possible. 


1 Design Specialist, Convair (Astronautics), Division of General Dynamics Corpo- 
ration, San Diego, California, U.S.A. 
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I. Introduction 


It is the purpose of this paper to investigate the possibility of using frozen 
water as a protective covering for high speed re-entering interplanetary, lunar 
and experimental probes. The sublimation rates and equilibrium temperatures 
of ices in space have already been discussed in [1]. 

It was found for example that a sphere of H,O ice, placed one astronomical 
unit from the Sun, which absorbs 7 percent of the Sun’s radiation and sublimates 
under steady state conditions will remain at a temperature of 145°K. At this 
temperature the radius diminishes at the rate of 2 x 10-° inch per day. For this 
case, the amount of ice lost during a circumlunar flight would be negligible. A 
plastic covering, coated with a metallic reflector, might be used to accomplish 
this. That is, the probe could be encased in a metal coated balloon. Another 
possibility would be to select dust on the basis of high albedo, e.g., MgO, and to 
incorporate it in the outer layers of the ice to reflect most of the solar radiation. 

The suggested design of both a lunar and solar probe will be the subject of a 
forthcoming report. 

The possibility of returning photographic films and magnetic tapes very 
definitely exists because the internal temperature of the vehicle would not be 
affected by the high temperatures at the stagnation point. The ice itself would 
not become warmer than 0°C nor would the payload, unless an internal heat source 
existed. Radiation through the ice could easily be prevented. 

Provisions would be made for sufficient ice to keep the vehicle cool during 
most of the re-entry. An optimum condition is obtained when ice is depleted before 
the heat influx becomes negligible. In this way the vehicle is gently warmed by 
absorbing only a portion of the influx. 

It is desirable to maintain the ice as close to 0°K as feasible in order to keep 
the enthalpy small. This also prevents melting from pressure alone. The ice 
covering would be cast under pressure to avoid air pockets and molded into 
shape prior to launching. Once the probe is out of the atmosphere, the problem is 
to keep solar radiation from falling on it. 

When the ice coated body re-enters the atmosphere it will sublimate at first 
since the pressure must reach the triple point value before melting can occur. 
When the stagnation pressure becomes high enough ablation will take place by 
melting and instant evaporation. 

The thermal conductivity of pure, nonporous, frozen water is about the same 
as that of granite. Very little heat will therefore be conducted into the interior 
during the short re-entry periods. 

In making computations it was decided to use solid spheres of water rather 
than a composite system consisting of payload and ice. This has the advantage 
of yielding design information without repeatedly guessing at the proper ice 
thickness. For example it can be said that a 148 pound sphere having a radius 
of 10.2 inch, which enters the atmosphere at 36,400 feet per second at an angle 
of —50° with the local horizontal, will require an additional 91 pounds of ice in 
order to return cold (0°C). This corresponds to an ice layer 1.8 inches thick. By the 
time the probe reaches an altitude of 26,214 feet its speed will only be 553 feet 
per second. The maximum deceleration will be around 300 g’s for less than one 
second. 

A steeper re-entry angle, a smaller payload, or a smaller entry speed would 
require less ice. Optimum combinations of ice thickness, payload, and entry 
angle have not been determined. However the numerous curves in Figs. 3 to 8 
can serve as a good starting point. 
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The relative merits of an air boundary versus an air-water vapor boundary 
behind the shock have not been considered. It is believed that water vapor 
will first break up into H, and O,. Further dissociation and chemical reactions 
may lead to H, O, and OH-, NH, at temperatures which are not accurately 
known. 

The fact that solid chunks of H,O ice above a certain size but less than a foot 
in radius can survive the transit through the Earth’s atmosphere is also of general 
interest. For example, it could have something to do with the unexplained 
appearance of holes in the ground or ice falling through the roofs of houses. 
However there is no obvious place where such ice might originate. The rings of 
Saturn are believed to consist of chunks of frozen water. The innermost part of 
comet nuclei could contain solid ices. 

In making computations the density of H,O ice was taken to be 1.7765 slugs 
ft-3 and the heat of sublimation to be 39,262 Btu slug~}. 

The standard ARDC model Atmosphere (1956) was used in making all pertinent 
computations. Furthermore, the atmosphere was assumed to terminate at an 
altitude of 375,000 feet which is the extent of the tables. This altitude was found 
to be adequate for bodies re-entering with parabolic velocity since atmospheric 
drag and frictional heating is still relatively small. It will be understood in what 
follows therefore that a body “‘re-enters’’ the atmosphere when it descends to an 


altitude of 375,000 feet. 


Il. Re-Entry Heat Transfer 


A body falling from rest, under the influence of the Earth’s gravitation, will 


enter the atmosphere at the parabolic speed of 36,408 feet per second provided 
that the initial altitude is infinitely large. Most of this speed is achieved in the 
immediate vicinity of the Earth. For example, a body dropped from a distance 
equal to that of the Moon (which is relatively close) would enter the atmosphere 
at 36,100 feet per second. Thus the difference between falling from 238,854 miles 
and falling from infinity is just 308 feet per second or about 210 statute miles 
per hour. 

A rocket shot from the Earth to the Moon would require a somewhat smaller 
initial velocity because of the Moon’s gravity. 

However, a circumlunar probe, which completes one circuit and then returns 
to the Earth, will arrive with a slightly modified velocity. This can be attributed 
to the motion of the Moon, which affects an energy exchange between the two 
bodies. Thus the Moon can impart energy to or extract energy from the probe. 

Because of this uncertainty in the re-entry velocity and also the fact that the 
parabolic velocity is of great interest, a velocity of 36,400 feet per second was 
used in making computations. Deviations of a few percent from this speed should 
not invalidate the general conclusions. 

The first lunar and interplanetary probes will not have the extremely accurate 
guidance systems needed for launching from preselected bases on Earth. However 
a lunar vehicle, fired in the Earth-Moon plane will tend to return in that plane, 
although a small amount of canting may result from solar influences. If this is 
neglected, the latitude of entry could be anywhere between 18°21’ N or 18°21’ S, 
depending on the Moon’s position and the time of day. The probability is high 
that the vehicle will land in water. Radio and optical tracking could be used 
to yield the approximate impact area. 

Interplanetary trajectories are subject to much greater perturbations because 
of the long time periods involved. Errors associated with interorbital operations 
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also contribute to the over-all problem. To be captured by the Earth after 
circumnavigating another planet is a significant accomplishment. 

Even so, under these conditions, there are two severe problems which have 
to be solved: the high decelerations and the high heat influxes. For unmanned 
systems, where instruments, stored information and perhaps small animals are 
being returned, the high g-loads can be tolerated. In this case, by employing 
a suitable drag area-to-weight ratio (CpA/W), the speed of the probe can be 
reduced to the terminal value by the time it reaches an altitude of a few miles. 
A parachute can then be used to bring the package to an easy landing. 

However the heating problem at parabolic re-entry speeds (about Mach 
39.4 at 375,000 feet) is rather formidable. MAsson and GAZLEY [2] have summa- 
rized and discussed the principal systems for protecting re-entering bodies against 
heat influxes encountered in missile flight paths (re-entry speeds up to about 
25,000 feet per second). 

Each of the following techniques was considered: 


(1) Thickening of outer skin. 

(2) Insulation of the outer skin surface. 
(3) Cooling of the inner skin surface. 
(4) Insulation and internal cooling. 

(5) Transpiration cooling. 

(6) Mass transfer cooling. 


Although a heavier skin increases both the heat capacity and the structural 
strength, it is only useful for heat inputs up to roughly 100 Btu./lb. For much 
higher influxes no increase in skin thickness will influence either the outer surface 
temperature or the ablation rate. And of course, the penalty for using this 
system is the increased weight of the skin, insulating material and cooling 
equipment. 

A ceramic coating or other suitable surface insulation which can withstand 
high temperatures will increase the efficiency of radiative heat transfer. At the 
same time the influx to the inner wall is reduced and consequently the strain on 
the internal cooling system is eased. The insulated skin therefore has several 
advantages for systems with high equilibrium temperatures (> 900°F) over the 
thick metallic skin. However the upper usable limit is evidently reached at 
temperatures where the insulation deteriorates. 

Internal coolants can be used to absorb heat by conduction from the outer 
skin, thereby preventing transfer to the inner skin. For example, water might 
be made to boil between the inner and outer layers. The system is limited, how- 
ever, by the rate at which heat can be transferred to the coolant. External 
insulation would benefit this system by removing some of the load on the coolant. 

Transpiration cooling is a process whereby the converted heat influx to the 
outer skin is reduced by the ejection of liquid through pores in the surface. The 
over-all heat influx may be cut down by as much as 50 percent or more with this 
method. Mass transfer involves the self-controlled sublimation of the outer skin. 
In either case, cooling takes place at the outer surface, and there are no restrictions 
on the magnitude of the tolerable heat influx. 

A mass transfer system may necessarily benefit from transpiration cooling. 
For example, the vapors from a sublimating surface may act as an impedance 
to the heat influx. Also this system is relatively simple and foolproof, not requiring 
a porous skin with precise pumping equipment and associated plumbing. 

All of these systems are intended for absorbing heat loads. The mechanical 
loads are supported by internal structures. 
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For atmospheric entry at parabolic velocity, the mass transfer or ablation 
system appears to be most expedient. Radiation cooling alone is not only entirely 
inadequate but actually impossible. That is, there are no known materials which 
can hold together at the temperatures (~ 15,000°K) possible during parabolic 
re-entry. 

Furthermore the ablation process is self-controlled and geared to the stag- 
nation enthalpy provided laminar flow prevails. 

The surface temperature must also be considered. A material which vaporizes 
at low temperatures will have low thermal velocities and relatively high densities 
in the boundary layer. Although this brings the collision front closer to the surface, 
which could disturb the flow conditions, it provides a continuous cold fountain- 
head which is of considerable importance. 

There are several additional processes which can contribute to heat absorption 
when ablation takes place: 

(1) Enthalpy changes by virtue of the specific heat of the outer skin. 

(2) Endothermic phase changes including the heat of fusion, heat of va- 
porization, solid state transitions, and reversible chemical reactions, etc. 

(3) Transpiration cooling. 

(4) Dissociation. 

(5) Ionization. 

(6) Radiation. 

Evidently the specific heat, heat of fusion and heat of vaporization should 
all be high. 

If the ablation products dissociate in the boundary layer, an additional cooling 
is provided which may help to keep down the stagnation temperature. Further- 
more at parabolic speeds, the radiant heat influx can become excessive since 
it increases as the 10th power of the temperature. A process which helps to 
minimize this temperature is therefore important. 

Ionization will also take up some of the heat influx. However this will create 
free electrons and excited or metastable atoms. The possibility of resonance 
radiation occurring in the wake may be undesirable if the rear portion of the 
vehicle is unprotected. 

For recovery of returning circumlunar probes, GAZLEY and Masson [3] 
favor coverings which sublimate, or melt and vaporize. In particular they suggest 
the depolymerization of teflon. This was suggested previously by PoRToR [4] 
who pointed out that this is one of the best low temperature heat absorbing 
materials. He states that “In going from room temperature to 840°F and evapo- 
rating (depolymerizing), it will absorb a total of 1390 Btu/Ib.” 


III. The Ice Coated Sphere 


The word ‘‘ice’”’ will be used in reference to substances which have melting 
points, under atmospheric pressure, of about 400°K or less. This of course only 
excludes those plastics (thermo) which have higher melting points. However 
we shall restrict the discussion to frozen water for several reasons: (1) it will 
always be carried on manned space vehicles; (2) technical data are readily avail- 
able; (3) the ablation temperatures will never exceed the melting point (273°K) 
which is compatible with the return of living animals and photographic film; 
(4) there is no possibility of an oxide residue, as there is with many plastics, which 
might act as an insulator and become extremely hot; (5) the heat of sublimation 
(which is equivalent to the heat of fusion and vaporization) is very high, around 
1220 Btu/lb for very cold ice; and (6) in space H,O ice slowly sublimates and main- 
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tains a very low temperature, in lieu of gradually warming up. Both in space 
and when used as a protective covering during re-entry, ice acts as a constant 
temperature heat sink. 

It is suggested that photographic film, magnetic tape, exposed surfaces with 
meteoritic dust samples, and even satellites and circumlunar probes, if properly 
covered with frozen water, could be returned undamaged to the earth without 
becoming hot. Even during the period of most intense heat transfer the surface 
would stay at 0°C so long as the ice coating remained. Instead of becoming hot, 
the ice would simply deteriorate; the higher the thermal influx, the higher the 
ablation rate. 

The temperature of the ice, prior to entry into the atmosphere, would be 
made as low as possible in order to minimize the enthalpy and thereby raise the 
effective heat of sublimation. Several conditions would have to be satisfied to insure 
a successful performance: (1) the ice must not tend to crack off; (2) the thickness 
of the ice coating must be adequate; (3) the ablation rate should be fairly uniform 
since pits, burn-throughs and turbulent conditions might otherwise prevail, and; 
(4) the dynamic pressure should not exceed the crushing strength of the ice. 

The first requirement can be met by casting the ice on a fur covered surface. 
The fur would consist of strong, flat, rough fibers, probably resembling tiny blades 
of grass. The fibers would have a low thermal conductivity in order to prevent the 
attached ice from melting and severing. Fot the same reason, they would have 
a fairly low melting point. Mylar or nylon might be satisfactory, although a 
plastic which has exceptional tensile strength for temperatures below 273°K 
and which melts at temperatures of the order of 373°K would be ideal. 

For any particular geometry and payload, a rough estimate of the optimum 
thickness of ice could be made analytically and then determined more accurately 
by experiment. 

A uniform ablation rate might be achieved by using a spherical geometry. 
If the sphere were statically and dynamically balanced about its center at the 
outset, it would tend to tumble randomly. Until ablation started there would 
be no preferred direction of rotation, i.e., the center of pressure and center of 
mass would coincide. Ablation at the forward stagnation point would tend to 
shift the center of gravity to the rear. The resulting instability would then cause 
the sphere to turn and oscillate. It would seem likely that erosion from ablation, 
after a short period of time, will be approximately uniformly distributed over a 
spherical surface. 

Another alternative is to displace the center of gravity toward the front of 
the sphere, as suggested by GAzLEY and Masson [3], and assume that it will 
oscillate but not tumble. The plastic coating which covers about two thirds of 
the surface would be replaced by ice, while the transparent window, which 
constitutes the remainder of the aft surface, would not be changed. The optimum 
amount of taper, in going from front to back, in the width of the ice layer can 
be estimated analytically. 

The compressive strength of ice is of the order of 400 Ib/in?. Very little if any 
research has been done pertaining to possible additives for improving the struc- 
tural properties, although it already is better than some grades of concrete. 


IV. Theory 


A returning probe will begin to ,,feel’”’ the atmosphere in the region of free 
molecule flow. Here individual molecules will strike the surface intermittently, 
transferring all or a part of their kinetic energy to the ice. The relative amount 
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of energy transferred is denoted by the accommodation coefficient 7 (0 <7 < 1). 
Because of the low pressures in this region many ices, according to their phase 
diagrams, will only sublimate. At lower altitudes the mean free path becomes 
so small and the number of encounters so numerous that the atmosphere acts 
as a continuous medium. There is then a greater tendency for ices to melt and 
vaporize rather than sublimate directly. The probe is then said to be in the 
continuum flow regime. The transition region between free molecule and continu- 
um flow is called the slip flow regime. 

For a sphere in the free molecule flow regime, STALDER and ZuRICK [5] found 
that the drag coefficient Cp approaches two for high molecular speed ratios (ratio 
of stream velocity to molecular speed). 

In the continuum flow regime, for Mach numbers greater than unity, CHARTERS 
and Tuomas [6] found that Cp lies between 0.9 and 1.0. Between Mach 1.5 and 
0.5, Cp drops from 1.0 to 0.5. 

Because the re-entering sphere is in the continuum flow regime during almost 
all periods of intense drag and heat transfer, a drag coefficient of 1.0 was used 
for Mach numbers greater than unity. A coefficient of 0.5 was used for lower 
Mach numbers. 

Formulas for the incompressible stagnation point heat transfer for bodies of 
revolution, including the sphere, were obtained by SIBULKIN [7]. The fact that 
the over-all heat transfer can be expressed as a constant times the stagnation 
point heat transfer was shown later by LEEs [8]. He derived an expression for 
the laminar heat transfer rate, valid for all points on a hemisphere, and for 
certain other blunt bodies, in terms of the rate at the stagnation point. 

EHRICKE [9] used SIBULKIN’s method for calculating heat transfer and other 
re-entry characteristics of a 3-foot diameter sphere entering the atmosphere at 
speeds ranging from 18,000 to 36,400 feet per second. 

Kemp and RIDDELL [10] studied the compressible case where the high tem- 
peratures produced by compression in the shock wave, and at the stagnation 
point, lead to ionization and dissociation of the air molecules. The resulting 
temperatures may reach many thousands of degrees Kelvin. They found that 
as much as 50 percent or more of the internal energy of the compressed gas, 
which comes to rest at the stagnation point, may go into dissociation. Further- 
more, if the velocity is high enough, the hot gases may be in a plasma 
state. 

Radiant heating may only be appreciable in the stagnation point area. How- 
ever, as the velocity increases to meteor speeds, or the air density increases 
sufficiently, the steep entropy gradients originating from the shock and carried 
downstream will tend to envelop the entire sphere in a hot teardrop. The wake 
may also become quite hot from both recombining molecular fragments and 
resonance radiation from excited states. 

Thus, during short intervals of time, the radiant heat influx could become 
comparable to the convective component. However in terms of the total heat 
influx, the radiant influx is much smaller. 

In the following calculations for convective heat transfer both radiant heat 
transfer and transpiration cooling has been neglected. Since it is believed that 
the transpiration cooling effects of mass ejection more than compensate the 
radiated heat influx, the calculated net influx should be excessive. That is, the 
results tend to be on the pessimistic side. 

The general boundary layer equations for hypersonic speeds, with dissociated 
external flow, were developed by Fay and RIppELL [11]. Heat transfer by both 
diffusion and atom recombinations in the boundary layer was taken into account. 
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In particular, two numerical methods of solution were presented which are valid 
at the stagnation point. 

Romic [12] determined the compressible stagnation point heat transfer 
for a tumbling sphere, traveling at hypersonic speed, under continuum flow 
conditions. A reference enthalpy method was employed in lieu of a reference 
temperature, while a fitted curve was used for both the stagnation point velocity 
gradient and the product of viscosity and density. This particular technique 
allows the conditions of compressibility and dissociation to be introduced in 
the form of convenient approximations. Although it is an empirical method, 
it can be shown to agree with the numerical solutions of FAy and RIDDELL to 
within a few percent. Furthermore, the formula is relatively simple and can 
be readily programmed on the IBM 704 digital computer. Because of this, it 
was used in the following convective heat transfer calculations. 

Thus, if g is the average convected thermal influx per square foot per second, 
over the entire sphere, then 


q = 0.0145 M*: (p/a)"/? Btu ft-? sec}, (1) 
where 


M = Free stream Mach number 
p = Ambient pressure, lb ft~? 
a = Radius of sphere, ft 


The validity of Eq. (1) for very high flight velocities and altitudes has been 
discussed by Romic (1957) in an unpublished memorandum. The empirical 
curve fits are known to be reasonably valid to about Mach 25, and for altitudes 
up to 200,000 feet. Between Mach 20 and 30, for altitudes greater than roughly 
250,000 feet, Eq. (1) overestimates the heat transfer by 15 percent. For higher 
Mach numbers, at all altitudes, it should be satisfactory; e.g., from Mach 30 up 
to possibly Mach 60, the error should be of the order of + 10 percent. 

Eq. (1) is only valid under continuum flow conditions. For a convenient 
definition, continuum flow is assumed to exist only if the particle mean free 
path, A, is not more than one percent of the stagnation point boundary layer 
thickness, 6. Thus for continuum flow conditions, A4/6< 0.01. The curves in 
Fig. 1 have been reproduced from RomiG’s memorandum which uses this criterion 
to establish the continuum flow domain. 

A heat balance is achieved by assuming that the convective influx goes 
entirely into sublimation. This appears to be justified because very little energy 
is lost by radiation from bodies which are below 300°K. Also most ices are poor 
conductors of heat and very little heat is transferred to the interior during the 
short re-entry period. 

Thus the energy required to sublimate a concentric shell of mass m, from a 
sphere of radius a, in a time interval 4 ?, is given by 





gS At =1,A4m = 0,1, S Aa. (2) 
At A 
Thus Ae = es (3) 
O,!, oS 
where /, = heat of sublimation, 
S = 4za?, 


o, = density of sphere. 


Eq. (3) relates the loss in radius, 4a, to the time interval At. Since heat 
conduction is negligible, 4a is independent of a (except through 4). 
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Fig. 1. Curves to establish continuum, slip and free molecule flow regimes 


From Eqs. (1) and (3), since 4a « a~1/* At, a small sphere will lose its radius 
at a much faster rate than a large sphere, for otherwise identical conditions. 

The changes in radii and other re-entry characteristics are found from Eqs. 
(1), (3), and the following trajectory equations: 








aqVe_—lD epssin 

at m eo 

do u V cos 6 
ae das Vp cos # + - : 
of = V sin 6; 

dp  Vcos6 | 

dt “Fiiad 
dR 7%, V cos6. 

dt r ; 


where Cp = I, in continuym flow regime 
= drag = (1/8) 9 Cp 

= distance to center of Earth 
= radius of Earth 

= range as shown in Fig. 2 
M V, = speed of sphere 

= ambient velocity of sound 
= entry angle (Fig. 2) 

= ambient air density 

= gravitational parameter. 


a 
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Lift parameters have not been included since a sphere which spins randomly 
has a negligible average lift. A nonspinning sphere has no lift. 

The trajectories were machine calculated by assuming initial values for the 
parameter 9, V, and a, at an altitude of 375,000 feet. The changes in radii were 
determined in termes of Am from Eq. (4), since Mm had to be determined anyway 
from Eq. (3). 


VY. Discussion 


Each set of three curves in Figs. 4 to 8 show the re-entry characteristics of 
solid H,O spheres with radii of 1, 5, and 10 feet respectively. The angles associated 
with each curve are the re-entry angles made with the local horizontal at an 
altitude of 375,000 feet. Negative 
angles are directed down towards the 
Earth as illustrated in Fig. 2. The 
re-entry speed in all cases is 36,400 
feet per second, which is about 8 feet 
per second lower than the parabolic 
velocity at 375,000 feet. 

Changes in velocity with time and 
altitude are shown in Figs. 3 and 4, 
respectively. The variations of flight 
path angle, 9, and deceleration with 
altitude are shown in Figs. 5 and 6, 
respectively. In addition, the changes 
in sphere radius as a function of al- 
titude are shown in Fig. 7. Finally the 
total heat influx, and the correspond- 
ing percent of initial kinetic energy, 
is depicted in Fig. 8. 

The small arrowheads on some of 
the trajectories in Fig. 3 indicate that 
impact occurred at speeds greater 
than Mach 0.5. Trajectories without 
arrowheads were automatically stop- 
ped when the speed dropped to Mach |. . 

0.5. It is seen, eg., that a sphere of Fig. - A geometric definition of -_ re- 
; : : ae entry coordinates. The mass m is re- 
ice with a one-foot radius, weighing entering the Earth’s atmosphére with a 
239.4 pounds, reaches Mach 0.5 at all speed V and making an angle —@ with the 
angles of re-entry from —90° to —6°  jocal horizontal. The corresponding altitude 
prior to impact. The —4° trajectory is H. At a later time when the altitude 
went back out and was not followed drops to r — 7%, the range over the Earth’s 
because the apogee would have been surface is denoted by R 

in the vicinity of the Moon. 

The curves in Figs. 4 and 5 need no explanation. 

The steep drops in the deceleration curves of Fig. 6 are a result of the stepwise 
reduction in the drag coefficient which was incorporated in the computer program. 
That is, Cp automatically changes from 1 to 0.5 when the speed drops to 
Mach 1. 

In reality the change won’t be quite this sharp. When applied to accelerating 
bodies the phenomenon is called the “sonic barrier’. For a decelerating body 
it acts as a sonic gate, providing a sudden relief in drag. 
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Fig. 3. Velocity versus time for re-entering spheres of frozen water at various entry angles 
and radii. The initial velocity at 375,000 feet altitude is 36,400 ft sec—!, which is called 
parabolic re-entry 
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One interesting trajectory was the —6° re-entry of a 5-foot sphere (Fig. 6). 
The peak deceleration never became higher than 7 g and it lasted for only a few 
seconds. It remained between 6 and 7 g for about 90 sec. 
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Fig. 4. Velocity versus altitude for spheres of frozen water re-entering at parabolic velocity 
at various entry angles and radii. Changes in radii because of ablation have been taken into 
account 


The changes in radii because of ablation are shown in Fig. 7. As previously 
indicated the smaller spheres lose the greatest percentage. It is also evident. that 
the steeper the re-entry angle the smaller the percentage mass loss. It follows 
that equipment which can withstand high decelerations should be returned at 
re-entry angles as close as possible to —90°. For example, the 5-foot sphere 
which weighs 29,927 pounds, loses 2360 pounds during vertical re-entry, which 
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Fig. 5. Altitude versus flight path for conditions identical to those in Fig. 4 
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Fig. 6. Deceleration versus altitude for conditions identical to those in Fig. 4 
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Sphere radius versus altitude for ablating spheres of frozen water with conditions 
identical to those in Fig. 4 
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Fig. 8. The solid curve shows the total amount of thermal energy convected to the sphere 

during parabolic re-entry in terms of entry angle. The dotted curve gives the percent of 

initial kinetic energy that goes into heating the sphere as a function of entry angle. Other 
conditions similar to those in Fig. 4 
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corresponds to 1.6 inches off the 60 inches radius. However at a re-entry angle 
of —6°, it loses 10,269 pounds which corresponds to 7.8 inches off the 60-inches 
radius. These are two extremes but they illustrate the fact that small g loads 
are paid for in ablation. 

This is also shown in Fig. 8 where the net thermal influx over the trajectory 
is plotted versus entry angle for spheres of different sizes. 

In the same figure the dotted curves show the percentage of kinetic energy 
at the re-entry altitude of 375,000 feet which goes into heating. The larger spheres 
are more efficient in this respect. 
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Zwei spezielle Mondeinfang-Bahnen in der Raumfahrt um Erde 
und Mond 
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Zwei spezielle Mondeinfang-Bahnen in der Raumfahrt um Erde und Mond. Mit 
Hilfe der elektronischen Rechenanlage Univac-Factronic (Frankfurt/Main) wurden 
zwei Bahnen des ebenen, eingeschrankten Dreik6rper-Problems im Raum Erde-Mond 
berechnet als Reprasentanten von ,,EngpaB-‘‘ und ,,Einfang-Bahnen‘‘’; hierbei 
werden die LAGRANGEschen Librationspunkte L, und L, durch einen Engpa8 der 
Hittschen Grenzkurven hindurch passiert, das eine Mal vom geo-lunaren Innen- 
raum, das andere Mal vom geo-lunaren AuBenraum her; beide Bahnen fiihren zu 
einem ,,Einfangen‘’ durch den Mond. 

Charakteristisch fiir diese Bahnen ist das oftmalige Umfahren der Erde bzw. des 
Gesamtsystems Erde-Mond vor dem Passieren des Engpasses bei L, bzw. Ly. 
Sonnenst6rungen sind nicht beriicksichtigt. 













Two Special Trajectories of Capture by the Moon in a Space Travel around Earth 
and Moon. By means of the electronic computer Univac-Factronic (Frankfort/Main) 
two trajectories of the three-body problem have been calculated in restriction to the 
Earth-Moon plane as representatives for ‘“‘bottle neck’’ and “‘capture trajectories’. 
The Lagrangian libration points L, and L, are passed through a narrow pass of the 
limit curves according to HILL; once from the geo-lunar interior space, the other 
time from the geo-lunar exterior space. Both of them lead to a “‘capture”’ by the Moon. 
The trajectories are characterized by a frequent driving round the Earth or the 
entire Earth-Moon system, respectively, before passing through the narrow pass 
at L, or Ly, respectively. 
Perturbations caused by the Sun have not been taken into consideration. 



















Deux trajectoires spéciales de capture lunaire dans la navigation autour de la 
Terre et de la Lune. Deux trajectoires du probléme restreint des trois corps dans le 
plan Terre-Lune ont été calculées a l’aide de l’Univac-Factronic (Francfort-Main). 
Les points de libration L, et L, de LAGRANGE ont été dépassés par un col des courbes 
limites de HILL, une fois en venant de ]’espace géo-lunaire intérieur, une autre fois 
de l’espace extérieur; les deux trajectoires conduisent a une capture par la Lune. 
Une caractéristique de ces trajectoires est l’encerclement multipie de la Terre 
ou du systéme Terre-Lune avant le passage du col par L, ou Ly. 
Les perturbations solaires n’ont pas été considérées. 












1 Karlsruhe-Durlach, MarstallstraBe 22, Bundesrepublik Deutschland. 
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1. Im Rahmen umfangreicher numerischer Untersuchungen von Bahnen des 
eingeschrankten Dreikérper-Problems, ausgefiihrt mit der elektronischen GroB- 
Rechenanlage Univac-Factronic des Rechenzentrums Univac-Europa in Frank- 
furt/Main, haben sich iiberraschende Resultate iiber die Librationsbahnen um 
die LAGRANGEschen Punkte L, und L; ergeben [1]. Sozusagen als Neben- 
produkte, welche die Librationspunkte L, und L, betreffen, wurden zwei Bahnen 
gefunden, welche im Raume Erde-Mond astronautisch von Interesse sind und 
deshalb hier kurz beschrieben werden sollen; sie haben das eine gemeinsam, dab 
sie zu einem ,,Einfangen‘‘ des Raumschiffes durch den Mond fiihren, die eine 
von ihnen vom ,,geo-lunaren Innenraum“ her, die andere vom _,,geo-lunaren 
AuBenraum™ her. 

2. Das Rechenprogramm fiir die oben genannte elektronische Rechenanlage 
verwendet das CoweLtsche Differenzenschema-Verfahren als Integrations- 
methode fiir das ebene Problem, also fiir zwei Differentialgleichungen zweiter 
Ordnung, in der Form der JAcosischen Gleichungen fiir die rechtwinkeligen 
Koordinaten x, y in einem mit zwei massigen K6rpern rotierenden Koordinaten- 
system, dessen Ursprung im Schwerpunkt der beiden Korper liegt. Der dritte 
K6rper (Raumschiff), dessen Bahn zu berechnen ist, soll verschwindende Masse 
haben. Der Abstand der beiden massigen Ko6rper soll konstant sein und als 
Langeneinheit gewahlt werden. 

Die Anwendung eines Differenzenschema-Verfahrens verlangt zunachst die 
iterative Berechnung eines. ,,Anfangs-Stiickes‘’ des Differenzen-(Summen-) 
Schemas; der maschinelle Rechenplan zerfallt demnach in zwei Teile; erst der 
zweite Teil bringt die schrittweise (unter Umstanden ebenfalls iterative) Inte- 
gration auf der Basis des vorher gerechneten Anfangsstiicks. Ist 4 das Integra- 
tions-Intervall, so lauten die JAcoBI-Gleichungen: 





” ’ i a s+u—l ; 

2? ... 12 2 Day ina 

h Xx = h x* + 2 4 — (1 — i) “73 =a = “793 | = Ki 

h2 ay! — h2 y? salt 2 x’ — (1 ae LL) A Sica ML rt = } (1) 
g 7,3 753 12 } 


ry? = (x +m)? + y?; ro = (x +m — 1)? + y?. 

und (1 — yz) sind die Massen der beiden im rotierenden Koordinaten-System 
ruhenden Ko6rper. 

Mit der Wahl der Gravitations-Konstante = 1 ist auch die Zeiteinheit ZE 
festgelegt : 

JE — Umlaufszeit der beiden Massen _ 
27 
Im System Erde-Mond ergibt sich hieraus: 
ZE = 4,3484 mittlere Sonnentage. 


Bei der Programmierung des vorliegenden Problems konnte von dem auto- 
matischen Verfahren ,,GP‘, neuerdings ,,Flexi-Matic’’ genannt, Gebrauch ge- 
macht werden [2], welches die Programmierungszeit stark herabsetzt, wenn von 
bestimmten in der ,, Programmbibliothek“ aufbewahrten Rechenplanen Gebrauch 
gemacht werden kann. Im vorliegenden Fall ist es die CowELLsche Integrations- 
methode selbst, welche in einem maschinellen ,,Kompilations-ProzeB‘‘ aus der 
,,Bibliothek“‘ entnommen und durch Spezifizierung bestimmter ,,Variablen“ mit 
dem Rechenplan der Jacosi-Funktionen /, und /, zum zyklischen Rechen- 
programm des Anfangs-Stiicks und der Integration zusammengesetzt wird?. 





1 Einzelheiten in den unter [1) und {2} genannten Schriften. 
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Das Rechenprogramm des eingeschrankten Dreikérper-Problems gestattet 
die numerische Integration aller ebenen Bahnen des oben formulierten JACOBI- 
Problems unter AusschluB des Flachenbereichs der unmittelbaren Umgebung der 
beiden gravitierenden Massen: 


r,< 0,022 
ry < 0,022 


sowie des Flachenbereichs jenseits eines gewissen Abstands von diesen Kérpern: 


(2) 


r,>10 
3 
r,> 10. (3) 


Der Grund fiir diese Einschrankung ist kein prinzipieller, sondern ein prak- 
tischer: Um die Dauer einer Berechnung eines Integrations-Schrittes so kurz 
wie méglich zu machen, wurde ein Programm mit ,,fester Kommalage“ aller vor- 
kommenden Zahlen hergestellt; ein Integrationsschritt des Gleichungs- 
Systems (1) wird so in 0,7 Sekunden erledigt, wahrend eine Programmierung 
mit automatisch beweglicher Kommalage die Rechendauer eines Integrations- 
Schrittes um ein Vielfaches erhéhen wiirde. Da unter Umstanden Tausende von 
Integrations-Schritten fiir eine Bahn durchzufiihren sind, hat dieser Umstand 
groBe praktische Bedeutung. 

Das Rechenprogramm liegt gegenwartig in zwei Hauptformen vor: Form A 
umfaBt die durch (3) begrenzten Flachenbereiche mit der unteren Grenze 


1, < 0,22 


(4) 
%o< 0,22, 


Form B reicht dann bis zur Untergrenze (2). 

Uberschreitet eine Bahn die Bereichsgrenze (4) nach unten, so muB von der 
Planform A zur Form B iibergegangen werden, wobei auch das Integrations- 
Intervall A stark verkleinert werden muB. 

Jede der zwei Hauptformen liegt wieder in zwei Unterformen A,, A, bzw. 
B,, B, vor; die jeweils erste Form liefert eine zeitlich nach vorwarts laufende 
Bahnrechnung, die jeweils zweite Form eine zeitlich nach riickwarts laufende 
Rechnung. 

3. Jede dieser vier Formen des Rechenprogramms enthalt rund 2750 Einzel- 
befehle, von denen aber nur eine relativ kleine Zahl in den vier Programmen ver- 
schieden sind. Alle vier Programme sind auf einer Magnetbandrolle (Programm- 
band) gespeichert; die jeweils gewiinschte Programmform wird vor Gebrauch 
in das ,,innere Speicherwerk‘‘ der Univac durch Tastendruck ,,eingelesen“. 
Nachdem sodann die Werte der Masse , die Anfangskoordinaten und -Geschwin- 
digkeiten, sowie das Integrationsintervall 4 und die gewiinschte Rechengenauig- 
keit e« auf einer Tastatur eingetastet worden sind, zusammen mit der Anzahl der 
gewiinschten Integrationsschritte, nehmen zwei ,,Leerbander‘‘ wahrend der 
Rechnung (mit 11 Dezimalstellen) 

a) die Ergebnisse der einzelnen Iterationen bei der iterativen Berechnung des 
Anfangsstiicks der Differenzen-Schemata, 

b) die Ergebnisse der einzelnen Integrations-Schritte 
auf. 

Diese Ergebnisse kénnen, nachdem die Rechnung beendet ist, auf dem soge- 
nannten ,,Schnelldrucker‘‘ (1080 Typen [10 Zeilen] pro Sekunde) zu Papier ge- 
bracht werden, und zwar zeilenweise Schritt fiir Schritt in der folgenden Form: 


xx’ yy CZaV' dV" W, 
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Hier bedeuten: 
C = Jacost-Integral: 


~ 2 
C= prey Te 4 <P (x2 4 yy’), (5) 
Y, lo 
Diese Konstante wird von der Maschine nur in jedem zehnten Schritt be- 
rechnet und angegeben. 


Z = Nummer des Rechenschrittes; 
"dnd = siebente (héchste) Differenz des Summen-Schemas von x bzw. y; 


W = Anzahl der gerechneten Wiederholungen eines Rechenschrittes (bis zur 
Erreichung der Genauigkeit ¢). 

Nach Berechnung der gewiinschten Anzahl N der Schritte stoppt die Maschine 
und gibt die Anzahl der gerechneten Schritte bekannt. 

4. Es gibt in der Ebene der Bahnbewegung der beiden massigen K6rper 
fiinf wohldefinierte Punkte, in denen sich die Gravitations-, Zentrifugal- und 
CorioLis-Krafte, welche auf einen dritten Kérper wirken, die Waage halten; 
es sind die sogenannten LAGRANGEschen Librations-Punkte LZ; («= 1... 5). 

L,, L, und L, liegen mit den beiden massigen Korpern in einer geraden Linie, 
L, und L; bilden mit den beiden K6rpern je ein gleichseitiges Dreieck. Fiir einen 
dritten, masselosen Kérper, der in einem dieser L-Punkte (im rotierenden 
Koordinaten-System) ruht, besitzt die JAcoBI-Konstante C nach (5) bestimmte 
maximale Werte C,"); die Nullinien der Geschwindigkeit [Gl. (5) fiir x’ = y’ = 0] 
andererseits (die sogenannten Hittschen Grenzkurven, die von dem dritten 
Kérper nicht iiberschritten werden kénnen) besitzen fiir Cy") in L,, L,, L, Doppel- 
punkte und ziehen sich fiir Cy") in L, und L, zu je einem Punkt zusammen (Ent- 
artung). 

5. Fiir die vorliegende Untersuchung sollen die L-Punkte L, und L, im Vorder- 
grund des Interesses stehen. Im System Erde-Mond (mit ~ = 0,012 345 679 0) 
liegt L, im Abstand 0,15 vom Monde in Richtung Erde, L, im Abstand 0,16 vom 
Monde in Gegenrichtung zur Erde. Ferner ist 

Cy = 3,19 und C,'*) = 3,17. 
Hat nun der dritte (masselose) Kérper (Raumschiff) in einem dieser Punkte 


eine sehr kleine Geschwindigkeit V = |x" + y’2 (stets im rotierenden System 
gemeint), so weicht gemaB Gl. (5) die JacoBi-Konstante C von ihrem oben ge- 
nannten Maximalwert C,") (i = 1, 2) um den kleinen Betrag V? ab; die Doppel- 
punkt-Eigenschaft von L, bzw. L, verschwindet; die Grenzkurve zerfallt in 
zwei getrennte Aste (Abb. 1). 

Bei sehr kleiner Geschwindigkeit V im Punkte L, bzw. L, liegt L, bzw. L, 
somit in einem sehr schmalen ,,Engpaf‘ zwischen den beiden Hittschen Grenz- 
kurven; je kleiner V, desto schmaler der EngpaB; soll also ein Raumschiff mit 
moglichst kleiner Energie von der Erde zum Monde gelangen, so wird es durch 
einen EngpaB beim Punkte L, fliegen miissen; es findet dann den Weg in den 
Raum jenseits L, durch die Hittsche Grenzkurve versperrt und kénnte, wenn 
iiberhaupt, nur wieder durch den gleichen EngpaB um L, den Raum um den 
Mond verlassen. 

Soll ein Raumschiff andererseits aus dem geo-lunaren AuBenraum (in der 
Ebene der Erde-Mond-Bahn) mit méglichst kleiner Energie zum Monde gelangen, 
dann wird es durch einen Engpa8 beim Punkte L, fliegen miissen; im Unter- 
schied zum ersten Falle ist dann der Weg zur Erde hin jedenfalls nicht durch eine 
Hiiische Grenzkurve versperrt (Abb. 1). 
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Aus solchen Uberlegungen erwachst der Gedanke, Bahnen durch die beiden 
Engpdsse durch numerische Integration nadher zu untersuchen. Schon 
W. A. JEGorow [3] hat 1957 in diesem Zusammenhang als Ergebnis seiner 
Integrationen mit der elektronischen Rechenanlage BESM in Moskau mitgeteilt, 
daB eine solche EngpaB-Bahn durch L, erst nach Hunderten von Umlaufen um 
die Erde durch den Eng- 
paB hindurch den Mond 
erreichen kénne. In Abb. 
3, 4,5 a.a.0. gibt er zeich- 
nerisch die ersten finf 
Umlaufe in einer solchen 
Bahn wieder, doch keine 
weiteren Einzelheiten iiber 
den hier besonders inter- 
essierenden Durchgang 
durch den EngpaB und die 
Erreichung des Mondes. 
Den analogen Fall der 
auBeren geo-lunaren Bahn 
1959 mit Durchgang durch den 
EngpaB bei L, behandelt 
JEGoROW nicht, da das Abb. 1. Hiische Grenzkurven in der Umgebung von 
Ziel seiner Arbeit lediglich L, und L, 
die Untersuchung der Bah- 
nen Erde-Mond ist. 


JEGOROW bezweifelt die praktische Bedeutung solcher EngpaB-Bahnen fiir 
die kommende Weltraumfahrt; es ist aber zu betonen, daB dieser Bahn- 
typus fiir die Frage des ,,Einfangens’’ eines Raumschiffes' durch den Mond 
von Bedeutung ist, da fiir die sogenannten ,,Annaherungs-Bahnen“ (die beim 
ersten Anlauf schon die engere Umgebung des Mondes erreichen) nach JEGoROW 
der Einfang durch den Mond beweisbar unméglich ist (Hyperbelbahnen inner- 
halb der Wirkungs-Sphare des Mondes); freilich werden fiir die praktische Welt- 
raumfahrt die Sonnenstérungen merkliche Modifizierungen der Engpa8-Bahnen 
bewirken. 

6. Die praktische Rechnung fiir eine ,,7nnere geo-lunare Engpaf-Bahn“ ging 
davon aus, daB die Bahn durch L, hindurch in Richtung Mond mit sehr kleiner 
Geschwindigkeit fiihren solle. DemgemaB war die Rechnung (mit Programm B,) 
von diesem Punkte aus zeitlich nach vorwarts so weit wie méglich in den Raum 
,um den Mond“ hinein zu fiihren, dann vom selben Punkte aus mit der gleichen 
Anfangsgeschwindigkeit zeitlich nach riickwarts in den Raum ,,um die Erde“ 
hinein. 

Als Anfangswerte der Rechnung wurden gewahlt: 

x = 0,85 x’ = 0,09 


y= 0 y’ = 0. 





~ Zur Ede 




























Mit diesen Werten ergab sich die JAcoBI-Konstante 
C = 3,184 395. 
Als Integrationsintervall diente h = 0,002. 








1 Natiirlich stehen hier nur ,,antriebslose‘’ Bahnen zur Debatte. 
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Nach 261 Schritten, entsprechend einer Flugzeit von 2,271 Tagen, brach die 
Rechnung wegen Unterschreitung der Bereichsgrenze Gl. (2) ab; es wurden in 
direktem Flug, ohne Umfahrung des Mondes, 
die Koordinaten und Geschwindigkeiten er- 

reicht: 
x = 0,981 x’ = 0,870 
y = — 0,022 y’ = 0,303. 


Bezieht man diese Betrage auf ein 
(nichtrotierendes) Inertialsystem *, j mit 
dem Ursprung im Zentrum des Mondes 
nach den Formeln 


(7) 





Abb. 2. Mond-Einfang-Ellipse der 
inneren EngpaB-Bahn 


und ermittelt hieraus die Bahnelemente der oskulierenden KEPLER-Ellipse um 
den Mond, so ergibt sich: 

GroBe Halbachse a = 0,0663 

Exzentrizitat e =0,791 Umlaufzeit U = 4,196 Tage 


Periselen @ = 336° 
(Nullpunkt des Periselens auf dem in der Verbindungslinie Erde-Mond gelegenen, 


von der Erde abgewandten Halbstrahl). 
Hieraus 
Minimale Mondentfernung = 0,0139 = 5477 km 


Maximale Mondentfernung = 0,1187. 


Mit dem Mondradius 1738 km folgt hieraus, daB das Raumschiff im mond- 
nachsten Punkt der Bahn in einer Héhe von 3739 km iiber der Mondoberflache 
dahinfliegt. 

Nun besitzt nach JEGoRow die Wirkungs-Sphare des Mondes einen Radius 
von 0,17. Hieraus folgt, daB die obige KEPLER-Bahn ganz innerhalb dieser Wir- 
kungs-Sphare verlauft; man kann daher in diesem Sinne von einem ,,Einfangen‘‘ 
des Raumschiffes durch den Mond sprechen: 

Sollte es tiberhaupt méglich sein, daB das Raumschiff durch den EngpaB 
bei L, hindurch wieder die Wirkungs-Sphare des Mondes verlaBt, so kénnte dies 
doch erst nach sehr vielen Umlaufen um den Mond geschehen. Die ,,Einfang- 
Bahn‘ um den Mond mit einem Stiick der ,,Einlauf-Strecke“ ist in Abb. 2 dar- 
gestellt. 

Der riickwarts gerechnete Teil der Gesamtbahn machte zunachst (601 Schritte) 
vom Rechenplan B, Gebrauch, dann wurde zum Programm 4A, iibergegangen 
mit dem Intervall h = 0,02. Die Rechnung wurde (aus Zeitgriinden) nach dem 
Schritt 1416 abgebrochen; insgesamt hat die Maschinen-Rechnung also 30 Mi- 
nuten (= 2278 Schritte) gedauert. 

Der Abbruch der Rechnung erfolgte bei den Koordinaten 


x = — 0,1818 x’ = 1,0405 
y = — 0,4590 y’ = 0,1834, 


die somit als die , Anfangswerte“ der Gesamtbahn anzusehen sind. 


(8) 





Zwei spezielle Mondeinfang-Bahnen in der Raumfahrt um Erde und Mond 247 


Das Ergebnis ist — um das Bild nicht zu verwirren — in den beiden Abb. 3 
und 4 dargestellt. 


\.. Ail -brenckurve 
\ hee 
“1° Mond \*2 
go 
& 





Fortsetzung in 
Abb.¢ 





Abb. 3. Innere geo-lunare EngpaB-Bahn, 1. Teil 


\ Ail - bGrenzkurve 
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Fortselzung von Abb.3 
ed i 


Abb. 4. Innere geo-lunare EngpaB-Bahn, 2. Teil 





Zehnmal umfahrt das Raumschiff die Erde (es sind wegen des rotierenden 
Koordinaten-Systems ,,synodische‘‘ Umlaufe), um dann sozusagen plétzlich den 
EngpaB bei LZ, anzusteuern und durch ihn hindurch den Mond zu erreichen und 
in die Mondumlauf-Bahn einzulaufen. 

Wenngleich die Bahn nicht bis in die Nahe der Erde (riickwarts) weiterge- 
fiihrt worden ist, scheint doch zunachst das Resultat von JEGOROW bestiatigt, 
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daB es (im Rahmen des eingeschrankten ebenen Dreikérperproblems) méglich 
ist, den Mond als Endresultat einer Vielzahl von Erdumfahrungen von einem 
Punkt nahe der Erdoberflache zu erreichen. — 

In Abb. 3 und 4 sind Zeitmarken - eingetragen, welche die in je 3 Tagen 
(= 35 Schritte) durchfahrenen Strecken erkennen lassen. Die Gesamtflugzeit 
vom Anfangspunkt [Gl. (8)] bis zur Einmiindung [Gl. (7)] in die Mondumlauf- 
Ellipse dauert 130,4 Tage (= 0,36 Jahre). In dieser Zeit macht der Mond 
rund 4,5 siderische Umlaufe um die Erde; zusammen mit den 10 synodischen 
Umlaufen des Raumschiffs ergibt dies also eine Anzahl von rund 15 siderischen 
Umlaufen des Raumschiffes in der gerechneten Bahn (bis zum Einlauf in die 
Ellipse um den Mond). 

Nach JEGOROW muB8 man aber vom Anfangspunkt [Gl. (8)] an zeitlich nach 
riickwarts noch mit Hunderten von Umlaufen rechnen, bis man in eine Aus- 
gangslage in der Nahe der Erdoberflache gerat. 

7. Die praktische Berechnung einer ,,a@uferen geo-lunaren Engpaf-Bahn* 
ging davon aus, da8 die Bahn durch L, hindurch in Richtung Mond mit sehr 
kleiner Geschwindigkeit fiihren solle. Demgema8 war die Rechnung (mit Pro- 
gramm B,) von diesem Punkte aus zeitlich vorwarts so weit wie méglich in den 
Raum ,,um den Mond“ hinein zu fiihren, dann vom selben Punkte aus mit der 
gleichen Anfangsgeschwindigkeit zeitlich nach riickwarts in den Raum hinaus. 

Als Anfangswerte der Rechnung wurden gewahlt: 


%=1,16 = y 
wi 7 (9) 
Hieraus ergab sich die JAcoBI-Konstante C = 3,133 786. 


Als Integrations-Intervall diente wieder A = 0,002. 

Nach 897 Schritten, entsprechend einer Flugzeit von 7,802 Tagen, brach die 
Rechnung wegen Unterschreitung der Bereichsgrenze Gl. (2) ab; es wurden in 
teilweiser Umfahrung des Mondes die Koor- 
dinaten erreicht: 

x = 0,994 x’ = 0,339 
y = — 0,020 ‘= 0,945. 

Bezieht man diese Betrage wieder auf 
das Mondsystem %, ¥ und ermittelt die 
Bahnelemente der oskulierenden KEPLER- 
Bahn, so ergibt sich die Ellipse um den 
Mond 

a = 0,0827 
e =0,915 U = 5,851 Tage (11) 
@ = 39° 
Abb. 5. Mond-Einfang-Ellipse der mit der minimalen Mondentfernung 0,0070 = 
auBeren EngpaB-Bahn 2712 km 
und der maximalen Mondentfernung 0,1584. 


Im Moment der gréB8ten Mondnahe fliegt das Raumschiff in einer Héhe von 
984 km iiber die Mondoberflache hinweg. Angesichts des Radius 0,17 der Mond- 
Wirkungs-Sphare zeigt sich auch hier, daB die Ellipse ganz innerhalb dieser 
Sphare verlauft, daB also das Raumschiff auch bei dieser Bahn vom Monde 
,eingefangen“ wird. Die Mondumlauf-Bahn mit einem Stiick der ,,Einlauf- 
Strecke“‘ ist in Abb. 5 dargestellt. 


(10) 
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Der riickwarts gerechnete Teil der Gesamtbahn machte zunachst (401 Schritte) 
vom Programm B, Gebrauch; dann wurde zum Programm A, iibergegangen mit 
h = 0,02. Die Rechnung wurde (aus Zeitgriinden) nach dem Schritt 1051 abge- 
brochen; sie hat insgesamt 25 Minuten (1948 Schritte) gedauert. 

Der Abbruch der Rechnung erfolgte bei den Koordinaten 

x= —1,121 x’ = — 3,750 

y = — 4,069 y’ = + 1,042, 
die somit als die ,, Anfangswerte‘‘ der Gesamtbahn anzusehen sind. Das Ergebnis 
ist in Abb. 6 dargestellt. 


(12) 
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Abb. 6. AuBere geo-lunare Engpa8-Bahn 


Aus ziemlich weiter Ferne (yr >4=1,5 Millionen km) kommend und in 
spiraliger Bahn sich dem System Erde-Mond nahernd, umfahrt das Raumschiff 
etwa 1}mal (synodisch) das System Erde-Mond, um dann zum Monde hin ein- 
zuschwenken und in einer Umfahrung des Mondes die Umlaufbahn (11) zu er- 
reichen. Die in Abb. 6 eingetragenen Zeitmarken - lassen die in je 3 Tagen durch- 
fahrenen Strecken erkennen. Die Gesamtflugzeit vom Anfangspunkt [Gl]. (12)] 
bis zum Erreichen der Mondumlauf-Ellipse (11) dauert 67,7 Tage (= 0,19 
Jahre). In dieser Zeit macht der Mond 2,3 siderische Umlaufe, das Raumschiff 
also rund vier siderische Umlaufe um die Erde. 

8. Die beiden dargestellten Bahnen k6énnen solange lediglich typen- 
charakterisierende Bedeutung (,,EngpaB-Bahnen‘‘) haben, als nicht eine Variation 
der Anfangsbedingungen eine gréBere Anzahl solcher Bahnen als Unterlage fiir 
eine Systematik dieser Klasse von Lésungen des eingeschrankten Dreikérper- 
problems geliefert haben wird. 

Hierbei ware auch eine zusatzliche Berechnung der Elementen-Variationen 
der oskulierenden Erdumlauf-Bahnen von groBem Interesse; eine solche Er- 
ganzung hofft der Verfasser bei kiinftig zu rechnenden Bahnen und teilweise 
auch fiir die vorliegenden mit Hilfe eines speziellen Rechenprogramms auf der 
Univac-Factronic durchfiihren zu kénnen. DaB es sich bei den ,,EngpaB-Bahnen“ 
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bei geniigend schmalem EngpaB um L, bzw. L, um ,,Einfang-Bahnen durch den 
Mond“ handelt, zeigen bereits die beiden hier behandelten Beispiele. Von Wich- 
tigkeit ware auch noch die Ermittlung des Einflusses der Sonnenstérungen. 


Es ist dem Verfasser eine angenehme Pflicht, der Firma Remington Rand 
Deutschland in Frankfurt/M. fiir die groBziigig gewahrte Méglichkeit zu danken, 
vorstehende Rechnungen durchzufiihren. 
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The Exploration of Space by Radio. Von R. HANBURY Brown and A. C. B. LOVELL. 
Mit 132 Abb., XIII, 207 S. London: Chapman and Hall Ltd. 1957. Geb. 35 s. 


Wenn ein methodischen Charakter tragendes Werk tiber Radio-Astronomie er- 
scheint, von dem der eine Autor (L.) sich seit elf Jahren hauptberuflich der Forschung 
auf diesem Gebiete gewidmet hat und sich riihmen darf, auf den ersten Lehrstuhl 
fiir Radio-Astronomie berufen worden zu sein, wahrend der andere (H. B.) sich 
seinerzeit bleibende Verdienste um die Entwicklung des Radar-Wesens erworben hat 
und nunmehr ebenfalls zu den erfolgreichsten Radio-Astronomen zu zahlen ist, so 
kann man von vornherein das Buch mit einigen Erwartungen aufschlagen. Man wird 
auch nicht enttauscht: Es bringt eine recht griindliche Einfiihrung zunachst in die 
Physik und Technik der Beobachtungsgerate der Radio-Astronomen, wahrend der 
iibrige Teil des Buches eine ausgezeichnete Darstellung der gesicherten Forschungs- 
ergebnisse dieses Fachgebietes enthalt. Unterstiitzt wird dieses Bestreben durch 
132 Abbildungen, von denen 27 -- auch oft ganzseitig — in Kunstdruck gebracht 
werden. 

Das 1. Kapitel beschreibt das kosmische Forschungsgebiet des Radio-Astronomen 
und die Probleme, denen er zur Lésung verhelfen soll; darunter die prinzipiellen 
Schwierigkeiten, denen sich die Hypothese einer Expansion des Weltalls gegentiber- 
sieht. Das ganz groBe Arbeitsfeld ist jenes, das durch die Existenz der dunklen, 
kosmischen Staubwolken bedingt ist, also die Zustande und Ereignisse, die sich in 
ihnen und hinter ihnen abspielen; es sind jene Vorgange, die der klassischen optischen 
Astronomie wohl immer verborgen bleiben. — Das 2. Kapitel befaBt sich mit der 
Physik der Ausbreitung und Absorption der Radiowellen, das 3. mit der Empfanger- 
und Antennentechnik. Das 4. Kapitel fiihrt bereits in die zentralen Gebiete der 
radioastronomischen Forschung ein und macht mit allen ihren Resultaten vertraut. 
Hier fiihlt man so recht, daB es sich dabei wirklich um eine neue Art Astronomie 
handelt, die sich ein bisher ungeahntes Arbeitsgebiet errungen hat. Sie spricht dazu 
ihre eigene Sprache und die Ergebnisse sind solche, daB sie dem Astronomen 
klassischer Pragung noch viel Uberraschung und Staunen abringen kénnen. — Das 
hauptsachlichste Werkzeug, der Schliissel, mit dem Zustand und Vorgange in und 
hinter sichtbaren oder — meistens — unsichtbaren Regionen der eigenen Milch- 
straBe (Galaxis) und jener der Millionen anderen MilchstraBensysteme (Galaxien) 
erforscht wird, ist heute in erster Linie die 21-cm-Wellenlange des neutralen, atomaren 
Wasserstoffs, der das ganze 5. Kapitel gewidmet ist. Bewegung, Verteilung und 
Dichte auch der dunklen Staubmassen — ihre Temperatur liegt bei 125° K —- bleiben 
dadurch nicht mehr langer verborgen. — Die stérenden Effekte der irdischen Iono- 
sphare und ihre wissenschaftliche Verwertung beschreibt das 6. Kapitel und leitet 
damit zum 7. Kapitel tiber, das von den theoretischen Radio-Astronomen beherrscht 
wird: den Studien tiber den Mechanismus der Erzeugung von Radiowellen auf der 
Sonne. Hier haben die Radio-Astronomen ja so manche Liicke in unserem Wissen 
iiber die solar-terrestrischen Beziehungen schlieBen kénnen. — Dann folgt das Kapitel 
iiber die Meteor-Radioastronomie, die sich riihmen darf, den Begriff der Tageslicht- 
Meteorastronomie tiberhaupt erst geschaffen zu haben: Sie entschied eindeutig, daB 
alle Meteore Angehorige nur unseres Sonnensystems sind. Radioreflexionen an 
Polarlichtern behandelt das 9. Kapitel, und das 10. enthalt die Beschreibung der 
Reflexionen an dem Mond, den Planeten und den kiinstlichen Satelliten. Es ist 
volliges Neuland! — Mit viel Liebe haben schlieBlich die britischen Autoren im 
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letzten Kapitel ihr eigenes Forschungsinstrument beschrieben, das heute machtigste 
Radio-Teleskop der Erde: jenes von Jodrell Bank, der nun elf Jahre alten radio- 
astronomischen Forschungszentrale der Universitat von Manchester. 

Was die Radio-Astronomie ist, wird jeder aus diesem Werke mit wirklicher Be- 
friedigung lernen k6nnen. Es ist auch leicht lesbar und mit geringen nathematischen 
Anforderungen, bei strengster Wissenschaftlichkeit, geschrieben. Die Autoren diirfen 
in jeder Hinsicht beghickwiinscht werden! 

J. Fucus, Universitatssternwarte Innsbruck 


Advances in Geophysics. Edited by H. E. LanpsBeRG and J. VAN MIEGHEM. Vol. 5. 

Mit 55 Abb., X, 325 S. New York: Academic Press Inc. 1958. $ 10.00. 

In dieser Serie von Berichten iiber die Fortschritte der Geophysik bringt der 
5. Band einen an unbekannten Einzelheiten erstaunlich reichen Artikel von 
N. C. Gerson iiber die Geschichte der Idee der internationalen Polar- bzw. Geo- 
physikalischen Jahre, in dem KarL_ WeypreEcutTs Initiative erfreulich ausfiihrlich 
hervorgehoben wird. Der Bericht — der in Zukunft sicher sehr viel zitiert werden 
wird — erfaBt auch schon Teilresultate der sieben erfolgreichen kiinstlichen Satelliten. 
Hierin wird besonders hervorgehoben, daB die beobachtete groBe Hohenerstreckung 
der Ionosphare nunmehr endgiiltig auf hohe Temperaturen in ihr zurtickzuftihren ist 
(wie dies der Referent bereits 1936 in Met. Z. 58, 41, durch die Auswertung von 
ionospharischen Grenzfrequenzausmessungen nachgewiesen hat). Beim abgelaufenen 
Internationalen Geophysikalischen Jahr selbst sieht GERSON eine Gefahr nur darin, 
daB das enorme Beobachtungsmaterial vielleicht auch nach Jahrzehnten noch nicht 
ausgewertet sein wird. — B. GUTENBERG berichtet anschlieBend tiber die Fort- 
schritte der Mikroseismik, die besser als Bodenunruhe zu bezeichnen ware, da sie mit 
Erdbeben oder Explosionen nichts gemeinsam hat. GuTENBERGS Uberblick tiber 
ihren teils periodischen, teils nichtperiodischen Charakter weist in sehr klarer Weise 
den — tberwiegend meteorologischen — Ursprung der Einzelphanomene nach. 
Die modernen Methoden zur Bestimmung von Gr6Be und Figur der Erde (z. B. 
astronomische GroBtriangulationen, astronomische Ortsbestimmungen,  Fein- 
Nivellements und Schweremessungen) laBt in tibersichtlicher Form der Beitrag von 
R. A. HiRVONEN Revue passieren. Das Geoid-Problem wird hierbei (eingehend in- 
formierend) diskutiert. — Das theoretische Verstandnis der ozeanischen Gezeiten und 
den augenblicklichen Stand unseres Wissens dariiber behandelt A. T. Doopson. Ein- 
dringlich wird hier (im AnschluB an eine ausgezeichnete Ubersicht) auf die leider viele, 
noch zu leistende Arbeit hingewiesen. — Erfreulich ausfiihrlich berichtet K. Wata- 
NABE liber die ultravioletten Absorptionsprozesse in der oberen Atmosphare. Die 
Wirkungsquerschnitte der in Betracht kommenden Atome und Molekiile werden ein- 
gehend besprochen und die héhenabhangige Verteilung von Temperatur, Dichte und 
Zusammensetzung in Ozonosphare und lonosphare diskutiert. Der Artikel stellt eine 
Fundgrube an Einzeldaten dar. — Der ausfiihrlichste (abschlieBende) Artikel ist dem 
aktuellen Problem der Physik der Zustandsanderungen der Wolken gewidmet, das 
seinen wirtschaftlich bedeutungsvollsten Ausdruck in den Versuchen zur kiinstlichen 
Steuerung der natiirlichen Niederschlage (z. B. Forderung des Regens, Verhinderung 
von Hagel usw.) findet. Hier sollte — meint der Autor JAMES E. McDonaLp — 
nie tibersehen werden, da8 unser Wissen iiber die Wolkenphysik noch um eine GroBen- 
ordnung zu klein gegeniiber dem ist, was fiir die Erforschung der Steuerungsprobleme 
notig ware. Zum Verstandnis der gegenwartigen Situation behandelt er anfangs die 
normale Wolkenphysik und die gerade in den letzten Jahren rapid entwickelten 
Theorien der Niederschlagsprozesse. Ergebnis: Die Sachlage ist dadurch zu kenn- 
zeichnen, da8 trotz der umfangreichen Literatur ein wirklicher Erfolg dieser oder 
jener Methode zur kiinstlichen Einleitung von Niederschlagen noch nicht eindeutig 
festgestellt werden konnte; die gemeldeten Falle sind statistisch derzeit noch immer 
ohne Uberzeugungskraft. 

Der Forscher wird diesen Band der ,,Advances in Geophysics‘‘ mit vielem Nutzen 
in die Hand nehmen. J Fucus, Universitatssternwarte Innsbruck 
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Abstract — Zusammenfassung Résumé 


The Calculation of Minimal Orbits. Solutions, or approximate solutions, are found 
to the equations determining the mode of transfer of a rocket between two coplanar 
orbits, with minimal fuel expenditure, for a number of different cases; proof that 
a cotangential ellipse is a first order approximation to the minimal mode of transfer 
between two orbits of small eccentricity, is included. 


Die Berechnung von ,,Minimalbahnen*. Losungen (oder angendherte Losungen) 
lassen sich in einer Anzahl verschiedener Falle fiir die Gleichungen finden, welche die 
Art des Uberganges einer Rakete zwischen zwei Bahnen in derselben Ebene bestimmen, 
wobei ein Minimum an Brennstoff verbraucht wird. Es wird der Beweis dafiir er- 
bracht, daB eine kotangentiale Ellipse eine Annaherung ersten Grades an den 
Minimumweg des Uberganges zwischen zwei Bahnen kleiner Exzentrizitat darstellt 


Le calcul des orbites minimales. Des solutions exactes ou approchées aux équa- 
tions gouvernant le mode des transfert d’une fusée entre deux orbites coplanaires 
sont établies. Le transfert est minimal par rapport a la consommation d’ergols et 
comporte la preuve que pour deux orbites de faible excentricité, une ellipse cotangen- 
tielle est une approximation du premier ordre. 


I. Introduction and Basic. Formulae 


In [1] it has been proved that the transfer of a rocket between two coplanar 
elliptical orbits, described in the same sense about the same centre of inverse 
square law of attraction, with the minimum fuel expenditure, is achieved by 
applying impulsive thrusts; and this problem of optimal transfer solved in the 
sense that, for any fixed number of impulses, the equations determining the 
elements of the transfer orbits and the impulses have been found. Except for one 
special case [2] no method of solving these equations has previously been published 
and this paper shows how this may be done in a number of different situations 
for the case of two-impulse transfer. 

Evidence of certain numerical results has suggested that the optimum transfer 
ellipse is closely approximated by an ellipse which is tangential to the original 
and terminal orbits, and, in [3], a method of determining the ellipse of this kind, 
for which fuel expenditure is minimal, is given. In section III of this paper it is 
proved that for ellipses of small eccentricity, the “‘best’’ ellipse tangential to the 
original and terminal ellipses, is in fact a first approximation to the optimum. 


} Lecturer in Mathematics, University of Canterbury, Christchurch, New Zealand. 
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The detailed derivation of the formulae below will be found in [1}. 


Using polar coordinates (1/s,6) with pole at the centre of attraction, the 
elliptical orbit s = p + qgcos (6 — @) will be written (f, 7, @): orbits are always 
supposed to be described in an anti-clockwise direction. The angle made by the 
direction of thrust with the 
perpendicular to the radius 
vector, drawn in the sense that 
the orbit is described, will be 
denoted by ¢; and if us? is 
the attraction on unit mass, 
wi? Zsing is the component 
of the rocket velocity perpendic- 
ular to the direction of thrust 
and which accordingly remains 
constant during the thrust. 

If an impulse in the direc- 
tion ¢, applied at (1/s,, 6,) has 
the effect of transferring the 
rocket from orbit (f, 9), @,) 
to (p, 9, @), then the characteris- 
tic velocity of the manoeuvre 
is given by 





c log — = yp? s, (p- 2 — p,—¥) sec dy, 
m 


where c is the jet velocity and m,/m is the ratio of the mass of the rocket before 
the impulse is applied, to the mass afterwards. 

The equations determining the minimal orbit (p, g, @) for two-impulse transfer 
between coplanar orbits (f,, 9), @;), (Pg, J, @2) are then: 


q, COS (0, — @) = 5, — Py, 

q, Sin (6, — @,) = (s, — Z, p,"”) tan gy, 
q cos (6, — 6) =s,—}, 

q sin (6, — &) =e — Z,p'*) tan dy, 
J2 COS (A. — — Pr 

g2 sin (6, — = (Sy — Zy pp) tan go, 
q cos (8, — 

g sin (6, — ) tan dy, 


=} sin do, 


os 7 CoS do, 
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ul? Z, sin d,, w!? Z, sin d, being the velocity components normal to the thrust 
at the first and second impulses respectively. 
For brevity, ¢, will often be written for tan ¢,, and ¢, for tan dy. 


II. Elliptical Orbits with Major Axes Aligned 


In the expression yw’? s, (p~/2 — p,—"/") sec g, for the characteristic velocity, 
lsec f,, > 1; this suggests that for the minimal orbit ¢, will tend to have a 
value close to 0 or x. We consider whether sec ¢,, sec ¢, can take this least 


value in a minimal orbit, ie. put tand, = tan¢d, = 0; eqs. (1) — (8) then 
become 
9, cos (0, — @,) = 8, — py, q, sin (6, — @,) = 9, 
q cos(0,— @) =s,—}, q sin(6,— 6) =0, 
a , (12) 
Jz COS (0, — Bs) = Sy — po, 9g Sin (0. — Gy) = 0, 
q cos (0, — @) = s,—}, q sin(6,— ) =0. 


Consider first the case when q,, dg, and g are non-zero; then we have 





Vol. 6,—& =0,—6 +I/2, | 
6, — @, = 0, — @, + ma, 





where / and m are integers, 1.e. 
0, — 0, =/a, | 


@, — Ws, = 0, — 0, —ma = (l — m)a, 











@, —O= NZ. (16) 





Thus we find that in the case of orbits (p,, 9,, @,) and (fo, 2, @2), We May 
have tan ¢, = 0 and tan ¢, = 0 only if @, = @, or @, = @, + 2, and further, 
that @ = 0 or a. 

Now take @, = 0 and consider separately the two cases 

1). Dy = @, = 0; 

ll) @ =2, 0, = 9. 

Case i. The above equations now reduce to 









g, cos 0, = s, — py, sin 6, = 0, 
q cos (0, — 6) = s, — f, sin 6, = 0, 
Jz COS I, = Sy — ro, 

q cos (6. — @) = Sy — p, 









where @ is either 0 or 2. 
Hence 6, = 0 or x, 6. = 0 orz; 6, = 6, = 0 or 6, = 6, = 2 corresponds to 








rectilinear transfer which is clearly uneconomical, so we must take either 6, = 0 
and 9, = 2, or 6, =2 and 6, = 0, and the remaining equations are then 
+%=s,—P, | + 92 = S.— Py, | 
(18) 
ae t= F. te = —F, 






where, if @ = 0, the same sign must be taken within each bracketed pair, and, if 
@ =, the opposite sign taken. But opposite signs must be attached to the q’s, 
as these equations derive from gq cos (0, — @) = s, — p,q cos (6, — &) = s, — p, 
and 6,, 6, have been shown to differ by z. 
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Thus for definiteness taking 6, = 0, 6, =2, ® = 0 we have 


q = 5, — py, — 93 = Sy — Py | 
q=s,—p, J —q=%-—p, f 


Ss, =~, + 4%, So = pe — Yo, | 


+h t+ pe — em Geax . bs 
=> ; ee +o nv 


and changing @ to z only results in changing the sign of q; i.e. giving 


ine ss, 
but g is essentially positive, so we find that for 6, = 0, 6, =2 we must take 
© =0 if +9,>f.—%, and @ =a if $5 ++ 9,< pf, — 4. The results for 
§, =2, 4, = 0 are similar, being as given in (20), but with the signs of 4, 
changed; here @ is a or 0 according as p, — g, => pp + Qo. 
To summarise, eqs. (1) — (8) are satisfied by tan ¢, = tan ¢, = 0 and either 
6, = 0, 0, =2; 3 =P + Uy Sp = Po — 2; 
@ = 0 or a according as ~, + 4, } ho — %; 
PitUut be 4% Pi + % — bot 4% . 
SS 7 akg arc 


~ — 


(21) 


6, = 7, 9, = 0; 5, = 21-4 Sp = Pe + Qo; 


@ =z or 0 according as p, — 9, } fp + - 

(22) 

Pi—U + het % Pi— % — Pe — 4 
ms wa oe ee = 2 


— ~ 





These determine the transfer orbit geometrically; it remains to decide whether 
¢,, d, are 0 or z and to show that the remaining eqs. (9) — (11) can be satisfied. 
A diagram of the orbits quickly shows which value must be taken for ¢,, do. 
Eq. (9) is satisfied identically, while (10) and (11) give 


ene er + 
Zp" er (23) 


pi 
a) i 
p+ 


the plus signs being taken if ¢, = $9, minus if ¢,=¢,+2. Solving these 
equations for Z,, Z, gives, when plus signs are taken 
9 pri? : 2 prl2 
(stp)? —* (8 +8)’ 

and when the minus signs apply 
2 p? (Sp — Sy) _ Bien. 2 pF (s, ae 
(Sy + Sq) $1 + p (Sp — 3 8,) 

(25) 
Substituting the appropriate values for #, s,, 53, we find Z,,Z, and thus the 
complete solution. 


(24) 


a 


(Sy + Sq) Sg + p (sy — 3 se) 
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Case ii. Where @, = 0, @, =; we find in a similar manner 
ps, I, = 7; S=At+ My Sp = Po + Qe; 
@ = 0 or a according as p, + 9, ]f_ + 4%; 


Pita t+ Pe + % _ Pitu—pe—4F 
9 / aa 9 


— = 


p= 
6, =, 9, = 0; 8, =P -— 
@ =z or O according as ~, — 4, |} pp — Yo} 


pi— ht be % _ bi-—%— bet 9) | 
9 . q sie ) , 





p= 


and ¢$,, ¢,,Z,, Z, are determined as before. 

Thus we have proved that for orbits with major axes aligned there are two 
minimal orbits of transfer, the impulses being applied at the apses and each 
transfer orbit touches the initial and final orbit at their apses. An example 
follows. 

Example. Consider the orbits 


py = 15, gh, oO, = 0, 
PP, = 4, q2 = 1, BD, = 0. 


Since @, = @, = 0, solutions (21), (22) are appropriate. Using (21), (transfer orbit 
a in diagram) 


6, = 0, Io S, = 2.5, S, = 3, 
pb = 2.75, = 0.25, 
@=nx as $,+9,=—2.5<3 =p, — qs: 
As each impulse slows down the rocket, ¢d, = ¢, = 7, thus Z,, Z, are given by (24), i.e. 
Z, = — 1.586, Z, = — 1.747. 
The characteristic velocity is therefore 
{2.5 |(2.75)—/2 — (1.5)—1/2| + 3 |(2.75)—/2 — 0.5]} w/? = 0.8429 p1/2. 


Using (22), (transfer orbit #) 


p = 2.75, 
@=n a ~,-q 56<5 =p.+ qe; 
also ¢, o, = 2, and using (24) we find 
Lai ~ 21%; 2 =~ 3008: 
The characteristic velocity in this case is 
60.5 |(2.75) 2 — (1.5)-¥2| + 5 |(2.75) 2 — 0.5]} wl? = 0.6227 wi. 


Orbit f therefore is that of absolute minimal fuel expenditure. 


Previously we have supposed 9, 72, and q all non-zero. The results, however, 
remain true when one, or both, of g, and g, are zero. For if g,=0, then 
eqs. (1) — (8) become 
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Supposing g ~ 0 these give 6, = nz, 6, — 6. =a and © = 0 oraz i.e., by the 
same argument as before, either 
6, = 9, 6, =7; 53 =P+ Sp = po; 
@ = 0 or a according as $, + 9, =] hy; 
ene athe Po — (Pi + A — Pa\. 


or 6, =a and 6, = 0, with similar results. These formulae are the same as 


those of (21) and (22) with g, = 0. 
When 4; = 97. = 0 we have the case of transfer between two circular orbits; 


a similar discussion shows that 


Ss yn. (28) 


5) =P), Sp = Pa: - 5 


“ 


6,, 9, and @ are now indeterminate, but 9, and 6, differ by x. This orbit of 
transfer is the HOHMANN ellipse. 


III. Initial and Terminal Orbits of Small Eccentricity 


Consider now the case when g,, g, are small, so that the orbits are very near] 

— ; %1 V2 : , ; y 
concentric circles. Then, to a zero order of approximation, taking @, = 0 and 
p, > pe, we have the case of transfer between two circular orbits, the solution 


for which is 
0, — 6, =2; 5 =p, Sp = Pe; | 


ee SS, = 
-.  S 


~ 


p cz Pe pi gat Pe. | (29) 


and as ¢, = ¢, = 0, by (24) 


where sj, S,,p have the above values. 
Writing 


(1 + 0 €), 
q = q(l+-~e), 


also taking 

(32) 

we have sing, = 7, €, Sings = T,€, cosd, = 1, cos gd, = 1 to the first order 
in €; further write 

2 Pp? 


ae ” 
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From eqs. (1), (5), (2), (6), neglecting quantities O(e?) 

A, cos 6, = 0), Ag COS (Og — We) = Oo, (34 
A, sin 0, =1,%, Je sin (0g — Ga) = Ip te, 4) 
where 

L=1—-2,6,", lp = 1— 2, p71”. (35) 

From eqs. (4), (8), it is clear that sin (9, — @) and sin (6, — @) are O(e). Hence 
cos (6, — ®@) = 1 and cos (8. — @) = — | to the first order in e. Eggs. (4), (8), 
(3), (7) then give to the first order in ¢ 


sin (6, — 6) = m,T,€, | (36) 
sin (0, — @) = MgT€, ‘ 


(b) — 2, B'") 
q 


Mm, = (37) 


, 


q+ Gve= (pb, — B) + ( 
—G— Gve= (be — p) + (be O2 — Pa 
ie. since g=?,—f, —G=p.—f, 
Gv=p,0,—) 
“gr = ia 
which give 
poy = Pidit Pees yao Puts = Eat, 


Now, from (34), we have 


| 
From cos (6, — @) = 1, cos (6. — @) = — 1 and (36) we deduce that 


6,-H=m, TE, 9, — @ =A — MyTHE, 


and so to the first order in ¢ 
6, — 0, = (m,T, + MT) & —7; 

substituting these results [and using (34)} in the identity 

cos (8, — 95) cos @, — sin (9, — 6,) sin @ = 

= cos 9, cos (8, — Hs) + sin 4, sin (0, — @g), 
we find, neglecting terms in e, 

040. + 1, ly Ty T, = Ay Ay COS (— 7) COS Wy. 

Squaring and using (41) this reduces to 


ey 17+ 2 (2 t=) T Tz COS @y + (2) T;* = sin? dg. 
A, Ay} \ As ‘ Ae 


Also from (9), to the first order in ¢ we find 
hy T = hy T, 


where 


m= 3-2, 
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(45) and (46) give 
A, csin @, 


oS ae To = 
1 l, A 2 


A = (b? + 2bccos @, + c?)!*; 
while (41) gives 
A, (b + € COS Bp) 
— A , 
Now on substituting for Z,, Z, it follows immediately that k,, kp, /,, 1, are positive, 
and thus that 8, c are positive, and T,, t, are either both positive or both negative. 
From (44) we have 


0, = Oo = 50) 
1 e2 


ake 


— 1, Ty lg T; 4 
109 = — 449 (co Ws ~~ 2 Lo = 3 (51) 
A, Ao 


and as 7j,T, 6,c are all positive this becomes 


(b COS Gy + c) (¢ COS @. + 8) | 


=—A,A~ 8 ; 


and hence in (50) opposite signs must be attached to the expressions for 0, and Qp. 
Thus, to summarise, we have two solutions which are determined by: 


(52) 


b+ CCOS@, , _¢+bcos@, , 
ees Es a Sp = Pe + a oe 

; (53) 
2 a 
taking either all upper signs or all lower signs; the remaining quantities are then 
easily deduced 
bi— Ps, (0 + 6.008 dis) p Aye + (¢ + 6005 dy) bs Age 


elles Seti 7 


_ 


uct 


tbe, (b+ 60s By) by Aye — (¢ + b C08 dp) fe Aye 


= CSIN Wy 
tan @ = +t ————-“_., 
b+ CCOS @, 
, CSIN@s AE _ bsin Wy Age 


a a eee 


or mee * 
bsin @ 
tan 0, = + ———__*_., a ae 2 
+ ~~ b+ €008 @e tan (6, — @_) = + 
and Z,, Z, follow from eqs. (10) and (11); 
Sth 
ot 
Z,pat 





1/2 
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taking the positive signs if ¢,, ¢. are both near O or z and the negative sign if 
they differ by x. Solving gives the formulae (24) or (25) for Z,, Z,. 

Since the transfer orbit is completely determined when any three quantities 
are known, it is more satisfactory to calculate s,, s,, by the above formulae 
and then return to eqs. (1) — (8) to obtain the remaining quantities. 

This result is, in fact, the cotangential ellipse of least fuel expenditure. For 
it has been shown in [3], p. 286, formulae (26), (29), that the cotangential ellipse 
of least fuel expenditure has 


cs ‘ ee 
b— P= > Hh 0S (@ — B) — > 92. COS (@ — Dy), 


where 
. bsin @ + csin @, 
tan OM = . > : es 
bcos @, + €COS Wy 
Putting @, = 0 and substituting for tan @, we obtain 
9, 5+ CCOS @,_ Jo C+ bCOS @, 
a. -." *% ° rs 
which is the same as the result obtained above at eq. (53); similarly it may be 
verified that g, @ are also the same. 


pelt 2 


IV. One Orbit of Small Eccentricity 


We consider now the case of transfer between two elliptical orbits, one only 
of which has small eccentricity. 
Suppose @,=0, 2, —9, > 2+ 4, and write 
a é. (58) 
Pe 
To zero order in ¢, we have transfer from the ellipse (,, 7,, 0) to the circle sy = fy; 
the solution for this is given by (22) 
6, =2, 9, = 0; S,=2)1—-%M Sp = Po; | 
@ = as py — > fet %; 
oo ahr es = An ft Pe. | 


and as ¢, = ¢, = 0, from (24) and the formulae above 


| 2 (Ai — 4 + Py)” i | 2 (i-% + pa)” c (60) 


en ae. al 
J Pi —-% + 3h, i 3),—3% + be 
Denoting the above values by §,, 5, 6, 9, 2;, Z2, write 





Ss; = 5, (1+ 9,8), 
p =f (l+we), >), (61) 
1 =T, 6, 

, (5), (6) gives to the first order in ¢ 


$, 0 : be 3 
cos6,= —1+4+-—*!e, sind, = +e, 
9) 


(62) 
= | 
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Squaring and adding (62), gives to the first order in ¢ 


8), (3), (7), give similarly 
; . y,T 
sin (6, — @) =° Sel 9 


where 


also 
cos (6, — 6) = I, cos (6. — ®) = — lI, 


gv= — pao, —Gv=5,0,— po; 


bo =—Gv= 


Sp Q2 
a 


6, —0,=2a— (2 + = é. 
q q 
On substituting from (62), (67) in the identity 
cos 9, cos (6g — @2) + sin 6, sin (§, — @_) = 
= cos (6, — 4.) cos , — sin (6; — 44) SiN Bg, 
we find 
Wu, Ma® 


q 


= (— 1) cos i, +( 


i.e. neglecting terms in é 


Hence from (64) we have 
2 
(1 — cos? @,), 
%_* 2) 
i SIN Wy 


Also from (9) we have 
where 
and thus 


Zp Pz SIN We 
4, % 
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To summarise, we have approximately 
3 =Pi— 
Sy = Po ot Jy COS Ms, 


COS Mo, 


SIN Wo. 





Yo 
44 x 


9 


above 
values for $s), S,, f in (24). 
remaining quantities may be found from eqs. (1) 


(8). 
VY. Ellipses with Axes Inclined at a Small Angle 
Consider the case of orbits which have their major axes inclined at a small 
angle; suppose ®, = 0, © = «. For the zero order approximation we have the 
case of ellipses with axes aligned. In particular suppose the solution of this is 
0, =2; S=A+h, Sp = Pp — 4o; } 
91 + Po — de Pi +% — Pet 4. 


; g 


-(, supposing ~, + 9,> pe 
$, = 9, $2 = 
(Py + 9 + Pe — qx) *. 
Pi +% +3 hp: — 39%, 





Write 


i= Ty, 6, 
p=fp(1+we), 
Ss, = §, (1 + 0, &), Ss = 
where A, g, 54, So, ta a denote the values given in ( 
Eqs. (1), (2), (5), (6), give to the first order in ¢ 


§ 
cos #, =1+ sin 0, = %, 7, €, 


cos #, + esinf, = — | sin 6, — € COS Oy = % To, 
where 
(§, — 2, p,'!) > P: 
: iP tte = (80) 
1 ; 


On squaring and adding (79), neglecting terms of the second and higher orders 
in €, we find 


i= 


0, = Y, 0, = V. 


Eqs. (3), (7), (4), (8), now give 


(S81) 


gv=—hpo, — Gv=— po, 
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also 
sin 6, — Ae cos 6, = y,T,€, sin 6, — Ae cos 6, = VT, 
where 


< b1/2 c 1/2 

re 5, — 22h 

a ) Vo = ——-— ‘ 
Ye j 

From eq. (9), to the first order in €, we have 


where 


iS S. 
tu 2, oe Z.—z4-; 
os eed | , | 
2 z. 
eliminating A from (83): 
sin (6, — 64) = (v1 T, COS 85 — Vg T, COS Hy) €. 
Hence using (79) to eliminate 6, and 6,, and neglecting terms O(e?) 
(%) — V1) T + (%_ — Vg) T. —1=0. 

Eqs. (85) and (88) then give 

1, = 4 ia (%2 — Ye) i Z (%1 — ya) | (89) 

T. = 2 [2 (Xp — Vo) + 2_(%1 — VI, J 


while from (83) 
(90) 


1.€. 
A = (x, — ¥) 7}. (91) 


AS 0, 09, w, are all zero, it is clear that the terms of the first order in e appearing 


in the expressions for Z,,Z,, must also vanish. 
To summarise; to the first order in e, the solution is: 


§, = 0, 6, = 2; 53 =~i+ Md, Sp = pz — 4; 


Pi t+ + be — % _ P+ u— bet % 
2 dates 2 : 


p= 
@ = Bq (X%1 — Yq) € [2y (XZ — Vo) + 2q(%— ¥y))77S 

ty == 2 € [2 (%» — Vo) + 2 (x, — 3) 74, 

ty = 2, € [2 (%_ — Yo) + 2% (% — ¥)]—7, 
_Pttnth-a 7 Pihtnth—aW 


Pi t+mt+3p2—3% sect 3p,+39, + Pe — % 





VI. The Attraction of Large Eccentricity 


We now return to the case where the initial and terminal ellipses have small 
eccentricity, in order to exhibit an interesting rule relating to the value taken 
by ©. 

From eqs. (54), 

+- tan o=- aa (93) 
b+ CCOS @y 
in section III, where this result is found, we have taken @, = 0; for the following 
work it is more convenient to abandon this convention, and in consequence the 
equivalent result is easily seen to be 
bsin @, +csin @ 
bcos @, + € COS We 





+ tan@ = 




















The Calculation of Minimal Orbits 


Now writing ¢,, ¢, for the eccentricity of the given orbits i.e. 
41 q2 


-=¢, —=6, (95) 


pi Pe 


and using the notation of section III, we have 
k ko 
b=|—}e,, c = |-—] 6. (96) 
| l, i i. 2 


P, e, sin @, + Pz égSin Go 


Hence (94) becomes 


+tan@ = = — (97) 
1 €1 COS @, + Po ey COS My 
where 
k ky 
P 1 | ee a (98) 
1 j 2 i 
Reference to eqs. (35), (47), (33), (31) shows that P,, P, are functions of 





py, pz only. 

Vol. Thus, orbits for which py, po, @,, Gy are given, but with 9, 9 varying, have 
@ determined as a function of e¢,, ¢9. Further we see that if e, is sufficiently small, 
so that P, e, < Py, we have 


- tan@= tan a, 







O= Wy or Ws +7. (99) 









This result is described as the rule of attraction of large eccentricity, i.e. the 
axis of the transfer orbit is ‘attracted’ to lie close to that of the more eccentric 
of the initial and terminal orbits. The results obtained in section IV also exhibit 
this phenomenon, and numerical evidence suggests that is is true generally. 

I wish to express my thanks to Professor D. F. LAWDEN for his help in the 
presentation of this paper. 
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Uber das Richten intensiver Photonenstrahlen mittels 
Elektronengasspiegel! 


Von 
Eugen Sanger’, DGRR 
(Mit 7 Abbildungen) 


(Eingegangen am 29. April 1959) 


Zusammentassung Abstract Résumé 


Uber das Richten intensiver Photonenstrahlen mittels Elektronengasspiegel. Die 
fiir photonische Antriebsstrahlen und Waffenstrahlen erforderlichen Strahlungs- 
intensitaten von etwa 10% cal cm~? sec~! lassen sich beispielsweise durch die schwarze 
Strahlung schwerer Plasmen von 150000 °K verwirklichen. Um diese Strahlung 
parallel zu richten und zu biindeln, sind Reflexionsgrade der Reflektoren von wenig- 
stens (l1—10~*) im Wellenlangenbereich zwischen 1077 und 107-4 cm notwendig. 
Solches Reflexionsvermégen ist von Spiegeln aus festen oder fliissigen Korpern nicht 
zu erwarten, wahrscheinlich auch nicht aus Supraleitern. Dagegen scheint es grund- 
satzlich vorstellbar, die erforderlichen Elektronendichten von etwa 1077 cm~? fiir 
Spiegel solchen Reflexionsvermégens in sehr starken Verdichtungsst6Ben von Plasmen 
selbst und vielleicht noch leichter in Verdichtungsst6Ben reinen Elektronengases zu 
realisieren. 


On Directing of Intense Photonic Beams by Electron Gas Mirrors. Radiation 
intensities of roughly 10® cal cm~* sec—!, as required for photonic propulsive jets and 
for weapons beams, can, for example, be realized through black radiation of heavy 
plasmas of 150,000 “K. ‘To direct parallely, and to focus, this radiation, reflection 
degrees of at least (1—10~*) within the wave length range between 10~7 and 10~4 cm 
are required of the reflectors. Such a reflective power cannot be expected of mirrors 
consisting of solid, or liquid bodies, probably neither of superconductors. To realize 
the electron densities of roughly 10?? cm~* required for mirrors of such a reflective 
power, however, appears on principle imaginable by means of very heavy compresssion 
shocks of the very plasmas, and, perhaps even more easily, by means of compression 
shocks of pure electron gas. 


L’orientation d’un rayonnement photonique intense 4 l’aide de miroirs de plasma. 
L’intensité de rayonnement d’environ 10® cal cm-? sec~!, nécessaire aux propulseurs 
et aux armes photoniques peut étre réalisée par rayonnement noir de plasma lourds 
a 15000° K. L’orientation de ce rayonnement demande des réflecteurs ayant un 
pouvoir réfléchissant d’au moins (1—10°*) pour les longueurs d’onde comprises entre 
NO et 10-* em. 

Un tel pouvoir réfléchissant élimine les miroirs faits de corps solides ou liquides 
ainsi, probablement, que ceux faits de supraconducteurs. Par contre on peut admettre 


1 Vorgetragen beim X. Internationalen Astronautischen KongreB in London, 
England, 31. August bis 5. September 1959. 

2 Forschungsinstitut fiir Physik der Strahlantriebe e. V., Stuttgart-Flughafen, 
Bundesrepublik Deutschland. 
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que de forts chocs de compression de plasma, ou mieux encore des chocs de com- 
pression de gaz purs d’électrons fournissent la densité d’électrons d’environ 1077 ¢m~# 
qui parait nécessaire. 


I. Problemstellung 


Der physikalische GrundprozeB aller Strahlantriebe ist letzten Endes die 
Transformation von Materie in gerichtete kinetische Energie. 

Im Falle der Feldquanten-Strahlantriebe, z. B. der Photonenstrahlantriebe, 
besteht der antreibende Massenstrahl sogar ausschlieBlich aus gerichteter kine- 
tischer Energie, wahrend bei allen anderen Strahlantriebssystemen noch mehr 
oder weniger wertlose Eigenenergie der Ruhemassenpartikel im Strahl ent- 
halten ist. 

In jedem bewegten materiellen Kérper ist die enthaltene kinetische Energie 
von dem Bezugspunkt der Bewegung abhangig und von Materie begleitet. 

Die durch Feldquanten dargestellte reine kinetische Energie ist unabhangig 
von einem Bezugspunkt und stellt eine invariante AbsolutgréBe dar; dement- 
sprechend ist sie, wie gesagt, nicht mehr von anderen Energiearten, beispielsweise 
von Materie, begleitet. 

Diese Transformation von Materie in gerichtete kinetische Energie ist technisch 
meist noch nicht in einem einzigen Schritt méglich, sondern vollzieht sich iiber die 
Zwischenenergieformen der Warme oder der Elektrizitat oder beider. 

Wie Abb. 1 zeigt, sind demnach die sieben, in der Strahlantriebs-Technologie 
interessierenden Transformations-Schritte folgende: 

Materie — Warme, 

2. Materie — Elektrizitat, 

. Warme — Elektrizitat, 

. Elektrizitat — Warme, 

. Warme — gerichtete _ kineti- 
sche Energie, 
Elektrizitat — gerichtete_ ki- 
netische Energie, 

. Materie — gerichtete  kineti- 
sche Energie. 


Die drei letzten Energietrans- 
formationen 5, 6 und 7 definieren 
zugleich drei grundsatzliche Arten 
von Strahlantrieben: Abb. Ll. [Energietransformationen der Strahl- 

Thermische Strahlantriebe. antricbe 


Elektrische Strahlantriebe. 
Direkte Strahlantriebe. 








Die erstere Art bedient sich meist thermischer Gasdriicke zur Beschleunigung 
der Strahlmassen, die zweite Art beniitzt elektrostatische oder elektromagnetische 
Driicke fiir denselben Zweck, und die dritte Art endlich in gewissem Sinne mecha- 
nische StoBdriicke. 

Die Strahlmassen ihrerseits kénnen Dampfe, Gase, Plasmen, Molekiile, 
Atome, Ionen, Kerne, Elektronen, Feldquanten, z. B. Photonen, usw. sein. 

Nur der letztere Sonderfall der Transformation 5 ist Gegenstand dieser Ar- 
beit, die Umwandlung von Warme in reine kinetische Energie, das Parallel- 
richten und Biindeln von Photonengas zu einem Strahl gerichteter kinetischer 
Energie. 
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Grundsatzlich kénnen die Photonen nach dem Vorausgehenden aus Warme, 
aus Elektrizitat oder direkt aus Materie erzeugt werden. 
Diesen drei Méglichkeiten entsprechen drei grundsatzliche Systeme von 
Photonenantrieben, namlich 
Thermische Photonenstrahlantriebe, 
Elektrische Photonenstrahlantriebe und 
Direkte Photonenstrahlantriebe. 


Das Grundsiatzliche dieser drei Systeme von Photonenstrahlantrieben ist 
vielleicht am einleuchtendsten veranschaulicht durch einen Autoscheinwerfer, 
einen Radarsender und eine gammaradioaktive Stoffschicht. 

Wahrend die beiden letzteren, den Transformationen 6 und 7 entsprechenden 
Verfahren einer spateren Mitteilung vorbehalten sein sollen, steht hier das der 
Transformation 5 entsprechende Problem im Vordergrund, thermisches Photonen- 
gas, wie es beispielsweise in den am IX. IAF-KongreB in Amsterdam [5] behandel- 
ten schweren Plasmen von einigen 10° Grad Temperatur enthalten ist, in einen 
Parallelstrahl gerichteter Photonen — mit Hilfe eines geeigneten Spiegels — zu 
verwandeln. 

Da das thermische Photonengas an sich reine Warme ohne materielle Be- 
gleitung darstellt, kann man auch von dem Grenzfall einer Transformation reiner 
Warme in reine kinetische Energie sprechen. 

Warme ist ihrer Natur nach ungerichtete kinetische Energie von Molekiilen, 
Atomen, Ionen, Kernen, Elementarteilchen, Elektronen, Feldquanten usw., die 
sich mit statistisch verteilten Geschwindigkeiten nach allen Richtungen des 
Raumes bewegen. 

Hier liegt also speziell die Aufgabe vor, die durch thermische Feldquanten, 
speziell Photonen, dargestellte reine ungerichtete kinetische Energie gleichzu- 
richten, wahrend die Probleme, wie dieses Feldquantengas sich beispielsweise aus 
dem Eigenmassenpartikelgas bildet, hier nicht zur Diskussion steht. 

Da die eigenmassenlosen Partikel des Feldquantengases weder elektrische 
noch magnetische Eigenschaften haben, werden zur Umwandlung beispiels- 
weise des Photonengases in Photonenstrahlen, das heiBt wie gesagt reiner Warme 
in reine gerichtete kinetische Energie, in erster Linie die Grenzflachenprobleme 
des Photonengases eine Rolle spielen. 

Diese Grenzflachenprobleme des Photonengases werden hier hauptsdachlich 
im Zusammenhang mit den technischen Problemen der Photonenstrahlantriebe 
und der sogenannten Waffenstrahlen erértert, bei denen die erwahnte Aufgabe 
im Vordergrund steht, die sehr intensive, von sehr heiBen, schweren Metall- 
plasmen ausgehende Photonenstrahlung zu méglichst parallelgerichteten An- 
triebs- oder Waffenstrahlen gleichzurichten und zu biindeln. 

Dieses Gleichrichten erfordert eine méglich8® spiegelnde Reflexion der 
Photonen, beispielsweise an festen, fliissigen oder gasformigen Oberflachen, ins- 
besondere um den Warmeiibergang an die feste, fliissige oder gasférmige Wand 
herabzusetzen. 

Die Raketentechnik hat Warmeiibergiange bis zu etwa 10% cal cm~? sec! 
an gekiihlten Metallwanden als durchaus dauernd beherrschbar nachgewiesen. 

Die fiir Antriebs- und Waffenstrahlen erforderlichen Strahlungsintensitaten 
liegen bei 10% cal cm~? sec-! und mehr. 

Um derartige Photonenintensitaten dauernd beherrschen zu koénnen, muB 
daher das Reflexionsvermégen einer spiegelnden Grenzflache im kurzwelligen 
Ultraviolett oder langwelligen Réntgengebiet mindestens bei 


R= 1 — 10-6 = 0,999999 
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liegen, wahrend beste Silberspiegel im infraroten Spektralbereich nur etwa 
R=1—10-? = 0,99 


aufweisen, im ultravioletten Bereich sogar ganz erheblich kleinere Werte. 

Das Reflexionsvermégen derartiger technisch iiblicher Spiegel ist daher fiir 
Antriebs- und Waffenstrahlen vollig unzureichend und es miissen andere Spie- 
gelungsverfahren studiert werden. 

Photonenspiegelung, gleichgiiltig ob es sich um die Reflexion von Rund- 
funkwellen an der Ionosphare, von Radarwellen an fliegenden Objekten, von 
sichtbarem Licht an Metalloberflachen oder von Roéntgenstrahlen an Kristallen 
handelt, ist letzten Endes immer ein verwickelter Absorptions- und Reemissions- 
Vorgang von elektromagnetischen Wellen an dem Elektronengas in den genannten 
Stoffen. 

Eine in das Elektronengas eindringende, primadre elektromagnetische Welle 
regt die (freien oder gebundenen) Elektronen zu erzwungenen Schwingungen an. 
Als Folge davon senden die einzelnen Elektronen elementare Kugelwellen, die 
sekundéren Wellen, aus. Diese geben in gleicher Weise Anla8 zu tertidren 
Wellen usw. Sadmtliche Wellen iiberlagern sich. Das Resultat ist, daB erstens 
die eingedrungene primadre Welle durch Interferenz vollstandig vernichtet wird, 
und daB zweitens eine effektive Welle zustandekommt, die unter dem Reflexions- 
winkel in das Vakuum reflektiert wird, wobei wir von einer eventuellen ge- 
brochenen Welle im Medium selbst hier absehen kénnen. 

Die Untersuchung der meisten optischen Reflexionsvorgange konzentriert 
sich daher auf die Wechselwirkung zwischen Photonen und Elektronen bzw. 
Elektronengas. 


II. Compton-StoB 


Der Elementarvorgang einer Photonenreflexion im Elektronengas ist jeden- 
falls der elastische StoB eines Feldquants gegen ein Elektron. 
Fiir diesen StoBvorgang gilt die bekannte Beziehung des CompTon-StoBes 


eines Photons gegen ein freies Elektron. 


1 1 
— = (1) 


h 
1 + — (1 — cos 8) 1+ 7 (1 — cos 8) 
mc m 








worin also m, = h v/c? die Photonenmasse vor dem StoB und m die gestoBene 
Eigenmasse, in diesem Fall die Elektronen-Ruhemasse m = 9,107- 10-*8 g ist, 
ferner # der Streuwinkel, um den das reflektierte Photon abgelenkt wird. 

Als Reflexionsgrad R wird hier das Verhaltnis der Photonenenergie h », 
nach dem StoB zu jener hy vor dem StoB bezeichnet. 

Dieser elastische StoB eines Feldquants mit einer Eigenmasse ist, wie gesagt, 
von der Wechselwirkung eines Photons mit einem freien Elektron am besten 
bekannt. 

Hier interessiert zunachst der zentrale StoB mit # = 0 bzw. d =a. 

Fiir # = 0 folgt aus Gl. (1) immer R = 1; die getroffene Eigenmasse m kann 
nie Energie iibernehmen, wenn das stoBende Feldquant seine Richtung bei- 
behalt, also keine eigentliche Reflexion bzw. Streuung stattfindet. 

Diese Aussage ist grundverschieden von der entsprechenden des klassischen 
StoBes zwischen zwei Eigenmassen, wo in diesem Fall bekanntlich 


R = [(1 — m,/m)/(1 + m,/m)}? 
gilt. 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 5 
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Fir sehr kleine Streuwinkel, beispielsweise fiir # = 1°, wird der Reflexions- 
grad nach Gl. (1): R= 1/(1 + 0,00015 m,/m) und erreicht beim PhotonenstoB 
noch mit A = 10-* cm den gewiinschten Reflexionsgrad von R = 1 — 10-. 

Fir # = 2/2, also Ablenkung des stoBenden Feldquants um einen rechten 
Winkel, wird der Reflexionsgrad nach Gl. (1): R= 1/(1 + m,/m). 

Fiir m,/m > 1 folgt R +0 bzw. (1 — R) > 1. 

Fir m,/m = 1 wird R = 1/2. 

Fir m,/m <1 geht der Reflexionsgrad gegen Eins, R — 1, doch ist der an 
das gestoBene Partikel iibergehende Energiebetrag (1 — R) nur etwa halb so groB 
wie bei der Ablenkung um # = 2 oder wie beim klassischen StoB von Eigenmassen 
mit @ = 2/2. 

Fiir # = a dagegen, wenn also das stoBende Feldquant seine Richtung beim 
zentralen StoB umkehrt, liegt Reflexion im engeren Sinne vor und der Reflexions- 
grad wird: R = 1/(1 — 2 m,/m). 

Der Reflexionsgrad R hangt in diesem Sonderfall elastischen StoBes wieder 
stark vom Verhdltnis m,/m der stoBenden zur gestoBenen Masse ab. 

Fiir m,/m > 1 folgt R=0. Wéahrend beim klassischen ZentralstoB zweier 
Eigenmassen, sobald die stoBende Masse gréBer wird als die gestoBene Masse, 
keine Reflexion, das heiBt keine Umkehr der Bewegungsrichtung des stoBenden 
Teilchens méglich wird, ist diese beim zentralen StoB eines Feldquants immer 
méglich, auch bei noch so massigen Feldquanten, doch degeneriert das Feld- 
quant dabei weitgehend und verschwindet schlieBlich fast, wobei es seine Masse 
und Energie auf die gestoBene Eigenmasse iibertragt. Physikalisch kann es dabei 
auch zur Paarbildung kommen, wenn das stoBende Feldquant ein Photon ist. 

Fiir m,/m = 1 folgt R = 1/3. Im Gegensatz zum StoB zweier gleicher Figen- 
massen behalt das stoBende Feldquant nach dem StoB mit einer Eigenmasse 
gleicher GréBe noch erhebliche Energiebetrage, das heiBt es verschwindet nicht, 
sondern wird nur langwelliger (ComPTON-StoB) 

Fiir m,/m <1 folgt R +1; das Feldquant wird fast unverandert reflektiert, 
wenn die getroffene Eigenmasse sehr groB ist gegeniiber der Feldquantenmasse. 
Es liegen praktisch dieselben Verhaltnisse vor wie beim StoB von Eigenmassen, 
jedoch mit nur etwa halb so groBem Energieiibergang (1 — R) an das gestoBene 
Partikel. 

Im Wellenbild der Photonen wird diese Streuung als THoMsoN-Streuung so 
veranschaulicht, daB, wenn freie Elektronen durch ein Strahlenfeld zum Mit- 
schwingen gebracht werden, diese selbst wieder als HERTzsche Oszillatoren 
strahlen. Da ihre Schwingungen im Takt der einfallenden Lichtwelle erfolgen, 
hat das Streulicht dieselbe Frequenzverteilung wie die einfallende Strahlung, das 
heiBt, es ist R > 1. 

Die Abb. 2 zeigt den numerischen Verlauf des Reflexionsgrades R, bzw. des 
abgegebenen Energieanteiles (1 — R) beim elastischen StoB eines Feldquants 
m, = hv/c* = h/Ac gegen eine Eigenmasse m iiber dem Verhialtnis m,/m sowohl 
fiir # = 1°, als auch fiir § = 2/2 und d =a. 

Mit Riicksicht auf den hier in erster Linie interessierenden PhotonenstoB 
gegen ein Elektron ist auBer dem AbszissenmaBstab m,/m auch noch der Wellen- 
langenmaBstab 4 = h/cm. 1/(m,/m) = 2,423 - 10—1°/(m,/m) angegeben. 

Der Fall # =2 ergibt offenbar die héchsten Energieiibergange an die ge- 
stoBene Partikel und stellt damit den ungiinstigsten Grenzfall hinsichtlich der 
Reflexionsgrade R dar, wahrend alle # <a gréBere R ergeben und sehr kleine 
Ablenkungswinkel zu beliebig hohen Reflexionsgraden fiihren. 

Insbesondere aber erkennt man in Abb. 2 das mit abnehmender Masse m, 
des stoBenden Teilchens oder mit zunehmender Wellenlange A des Photons 
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charakteristische rasche Anwachsen des Reflexionsvermégens, auf das wir in der 
Folge immer wieder stoBen werden. 


In Abb. 2 ist schlieBlich auch der Wellenlangenbereich zwischen 10-7 und 
10-4 cm angedeutet, in dem das eingangs erwahnte, fiir die vorliegende Aufgaben- 
stellung notwendige Reflexions- 
vermogen R = (1 — 10~*) herr- 
schen muB, wenn ein Schwarz- 
strahlungsspektrum von 150 000 
Grad Temperatur ausreichend 
gespiegelt werden soll. Man er- 
kennt, daB dieser Bereich bei 
kleinen Ablenkungswinkeln # 
durchaus erreicht wird. 





Das bisher untersuchte Re- 
flexionsvermégen des. individu- 
ellen StoBes zwischen Photon 
und Elektron bezieht sich auf 
Jol. Reflexionsvorgange, die mit den 
bereits erwahnten  Einschran- 
kungen nach allen Richtungen # 
des Raumes gehen k6énnen. 













Erst beim Zusammenwirken 
der Reflexionen an vielen Elek- 
tronen eines Elektronengases 
kénnen bestimmte Reflexions- 
richtungen entstehen, dadurch, 
daB alle anderen Richtungen 
durch gegenseitige Interferenz 
ausgeléscht werden. 

























Ebenso kénnen die bei be- 
liebig kleinen Ablenkungswinkeln 
@? entstehenden beliebig hohen 
Reflexionsgrade nur durch Sum- | 
mation iiber sehr viele St6Be v0 %0" 0 wD rt a0 ww At 
zu einer Umkehr des Strahles STATI AT ATCT CTL PTT LET AD 7-2 
fiihren, was gleichfalls nur im ee 
Elektronengas méglich erscheint. 


























Abb. 2. Reflexionsgrade R beim elastischen StoB 
Wir wenden uns daher nun eines Photons mit einer ruhenden Eigenmasse 

von der Behandlung des indivi- (Elektronenmasse) 

duellen Elektrons jener des Elek- 

tronengases zu. 









III. Reflexion an thermischen Plasmen 








Elektronengas gréBerer Dichte begegnet uns in der Natur insbesondere in 
der Ionosphare (1016 Elektronen pro cm? in 200 km Hohe, 10% Elektronen pro cm% 
in 425 km Hohe), in chemischen Feuergasen (10% bis 1014 Elektronen/cm’), 
in den Plasmen der Lichtbégen und Gasentladungslampen (101° bis 1016 Elek- 
tronen/cm3), in den Metallen in Form der freien Leitungselektronen (102? bis 
1024 Elektronen/cm’), schlieBlich in den Detonationsplasmen von Atombomben 
(bis etwa 102? Elektronen/cm?). 
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Nach den Gesetzen der theoretischen Optik ist in elektrischen Halbleitern 
die komplexe Brechzahl n bzw. die Dielektrizitatskonstante e: 


Wo 2 


n2?=e=] — oe? se ion , (2) 
worin: 
Wo” = 42 N e?/m die charakteristische Frequenz des Mediums ist [sec~1], 
N die Zahl der Oszillatoren (Elektronen) je cm? [cm~-3}, 
e die Oszillatoren- (Elektronen-, e = 4,805 + 10-1 cm/2g1/2sec-1) 
Ladung, 
m die Oszillatoren- (Elektronen-, m = 9,107- 10-28 g) Masse, 
w=2n9 die Kreisfrequenz der einfallenden Welle [sec~1], 
y=clA die Schwingungsfrequenz der einfallenden Welle [sec~1], 
A die Wellenlange der einfallenden Welle [cm], 
We die Eigen-Kreisfrequenz des mit einer dem Weg proportionalen 
Kraft an die Ruhelage gebundenen Oszillators. Fiir freie 
Elektronen ist w, = 0 {sec~}], 
No der Dampfungsfaktor, die sekundliche StoBzahl eines Elektrons 
mit Ionen oder Atomen, = N e?/mo allgemein, auch fiir 
Metalle, 
% = 4N7,2|xk T|m = 4 |xm|k T: a r;2 d; 
i=1 
fiir Gase, bzw. Gasgemische [sec~!], 
a elektrisches Leitvermégen [sec~}), 
1; Wirkungsradius der Molekel der Gaskomponente 7 [cm], 
k BoLtzMANN-Konstante, k = 1,3805- 10-18 erg grad—}, 
absolute Temperatur des Mediums [°K], 
p; Partialdruck der Gaskomponente 7 [dyn cm~?]. 


Im ionisierten Gas ebenso wie im Metallkristall tiiberwiegt die Wirkung der 
freien Elektronen vielfach jene der Ionen; z. B. ist nach der Definitionsgleichung 
fiir w,?, in der e/m vorkommt, ein Elektron so wirksam wie 29 000 Sauerstoff- 


ionen. 
Ferner kann man in den hier behandelten Medien naherungsweise w, ~ 0 


setzen. 
Dann vereinfacht sich Gl. (2) zu: 














2 
w 
n?=e=1— — — (3) 
Trennt man darin den reellen vom imaginaren Teil, so erhalt man: 

_ i ] __, % ®o l 
ee ag eee aa 
w? —1H0V% (qo/@9) + (%/@o) Wy @ (W/W9)* + (%/@o) 

a b 


Mit den angedeuteten Abkiirzungen a und 0 ist 








one ear oe = (Va? +o? +a) +i] 5 (VFFR—a). 6) 


= 
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Wegen 
n=n+itk 

worin » die Brechzahl und & der Absorptionskoeffizient sind, folgt 

a= n* — k? und b=2nk, 
bzw. 

a 1 Lael ie = I 2 2 
n= /5 (Va + 6? + a) und k= x (Va? + 6? — a). 

Wenn die Welle aus Luft (7 ~ 1) senkrecht auf eine ionisierte Gasschicht oder 
auf eine Metalloberflache fallt, wird der Reflexionsgrad R, das heiBt das Ver- 
haltnis der reflektierten zur einfallenden Energie, gleich 


ae | azt+o2+] — \2(//a? + 8? + a) 

Va? +b?4+1 + \2(a? + 6? + a) 

Diese bekannte Beziehung enthalt im wesentlichen die Ergebnisse der DRUDE- 

schen Theorie der Metalloptik, ebenso wie die der SELLMEIERschen Theorie der 

Plasmaoptik. 

Nach ihr wird R = 1, wenn die Brechzahl » = 0 oder der Absorptions- 
koeffizient k = oo wird. 

Tragt man den Reflexionsgrad R iiber den relativen Frequenzen w/w = A/Aq 


mit der relativen ElektronenstoBzahl v9/w, als Parameter auf, so ergibt sich die 
Abb. 3 (s. auch [9)). 


(9) 
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Abb. 3. Reflexionsvermégen FR einer homogenen ionisierten Gasschicht iiber den relativen 
Frequenzen w,)/w oder Wellenlangen A4/A, mit der relativen StoBzahl v9/w, als Parameter 


Dieses Diagramm ist fiir alle Reflexionsvorgange von Photonen an Elektronen- 
gas von grundlegender Bedeutung und umfaBt sowohl das Reflexionsverhalten 
der unendlich guten elektrischen Leiter (vg/w) = 0), wie der Supraleiter und des 
reinen Elektronengases, bei denen also die mittlere freie Weglange der Elektronen 
im Elektronengas unendlich groB ist, als auch das optische Reflexionsverhalten 
endlich guter Leiter (vg/w, > 0), wie Metalle, Plasmen, mit endlicher freier Weg- 
lange der Elektronen. 
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Die unendlich guten Leiter zeigen fiir A/Ay = w/w = /N eixmrv? >1 
Totalreflexion auch bei senkrechtem Strahlungseinfall; es wird R = 1. 

Bei den endlich guten Leitern wird fiir A/A) > 1 das Reflexionsvermégen 
kleiner als Eins, es wird etwas Energie in einer diinnen Oberflachenschicht 
absorbiert. 

Bei kiirzeren Wellenlangen A/A, < 1 wird bei allen Leitern die Welle entweder 


ungeschwacht durchgelassen oder im Elektronengas absorbiert. 
Nach dieser Reflexions- 


—— theorie, die auch durch 
\ | Be | die moderne Quanten- 
\ = | mechanik im wesentlichen 
| bestatigt wurde, hangen 
die optischen Eigenschaf- 
ten der Leiter, Metalle, 
Plasmen usw. nur von den 
beiden  stofflichen Para- 
metern wm, und v9 ab, die 
man als charakteristische 
Frequenzen der Stoffe be- 
zeichnen kann, und die 
el he Ble Ee eS —t +— ihrerseits nur von der An- 
+ Lanosphere m ail tn ist ~ tt tt zahl N freier Elektronen 
H—+—+— port} +} +--+ __| pro cm® und von der 
sekundlichen StoBzahl vy 
xia ae UE EE, a = eines solchen freien Elek- 
i {meentveryesemtrdnghe mf | trons, das heiBt von dem 
elektrischen Leitvermégen 
o des Stoffes abhangen. 

Fiir sehr lange Wellen 
A gehen die vorstehenden 
Beziehungen in die Glei- 
chung der MAXWELLschen 
Theorie fiir die Metalloptik 
iiber. 

Nach der Abb. 3 erfolgt 
der Ubergang vom reflek- 
tierenden zum durchlassi- 
| | gen bzw. absorbierenden 
oe ee Oe ee Zustand sprunghaft bei der 

oy Alem charakteristischen Kreis- 

Abb. 4. Totalreflexion an Elektronengas, frequenz w,/w = 1, wenn 

N > 1,121- 1019/22; N/v? > 1,241- 10~° der Einflu8 der Dampfung 

verschwindet, das _ heiBt 

¥%/@) +0 geht, also die ElektronenstéBe gegen Ionen verschwinden (reines 
Elektronengas, Supraleiter), bzw. die Leitfahigkeit sehr groB ist. 
In diesem Fall verschwindender Dampfung wird die Brechzahl 

n2=1—o2/o2=1—4n2Ne2/mw. (10) 

Sie ist kleiner als Eins, es besteht die Méglichkeit zur Totalreflexion elektro- 

magnetischer Wellen an einer ionisierten Gasschicht, einem Supraleiter oder 

reinem Elektronengas, insbesondere fiir n? < 0, das heiBt w,/w > 1, schon bei 

senkrechtem Einfall. 
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Je gréBer dagegen der EinfluB der StoBdampfung wird, also je geringer das 
elektrische Leitvermégen, um so weicher erfolgt der Ubergang vom einen zum 
anderen Zustand und um so schlechter wird der Reflexionsgrad (s. auch Abb. 72/1 
in [5)). 

Totalreflexion an einem homogenen, ionisierten Gas, an einem Supraleiter 
oder am reinen Elektronengas ist somit nur fiir niedrige Kreisfrequenzen w < Wp, 
bzw. fiir groBe Wellenlangen iiber A > 227 c/w, méglich, das heiBt bei Elektronen- 
dichten iiber 

N > wx c*/d* o* = 1,12 10**/7', (11) 
wenn gleichzeitig v9/w, — 0, der elektrische Widerstand verschwindet. 

Die Beziehung (11) ist in Abb. 4 aufgetragen und zeigt, daB beispielsweise 
fiir Elektronenkonzentrationen von N = 1024cm~-3, wie sie in Metallen noch 
vorkommen mégen, Wellen von mehr als A = 3,36: 10-* cm totalreflektiert 
werden k6énnen, also immerhin noch Ro6ntgenstrahlen. 

Die in Quecksilberhochdruckdampflampen auftretenden Elektronenkonzen- 
trationen bis N = 1016 cm~% erlauben dagegen Totalreflexion héchstens bis her- 
unter zu A = 3,36- 10-2 cm, also im wesentlichen fiir elektrische Wellen. 

An sich ware fiir den hier angestrebten Zweck offensichtlich reines Elektronen- 
gas moglichst hoher Dichte am besten. Allerdings ist mit ihm die Schwierigkeit 
verbunden, daB es bei hohen Dichten nicht nur den thermischen Druck wie jedes 
Gas, sondern dariiber hinaus einen elektrostatischen Druck auBerordentlicher 
Hohe aufweist. 

Diese letzte Schwierigkeit entfallt in Plasmen und Metallen dadurch, da8B die 
elektrostatischen CouLomBschen Wechselwirkungskrafte der negativen Partikel 
durch die insgesamt ebenso groBe Ladungszahl positiver Partikel im Mittel 
kompensiert werden und der Gesamtkérper weder elektrische Krafte noch elek- 
trische Driicke nach auBen ausiibt. 

Daher verdienen sowohl Plasmen wie Metalle unsere fernere Aufmerksamkeit. 

Nach Abb. 4 ist die Weite des Bereiches guter Reflexion in erster Linie durch 
hohe charakteristische Frequenzen w , das heiBt durch groBe N, also hohe Elek- 
tronenzahlen je cm? zu erreichen. 

Die Giite anderseits des Reflexionsvermégens R in diesem giinstigen Wellen- 
langenbereich kann, wie schon gesagt, durch niedrige StoBzahlen des einzelnen 
Elektrons hochgehalten werden, das heiBt durch hohes elektrisches Leitvermégen. 

Da Plasmen mit mehrhundertfachem elektrischem Leitvermégen des Silbers 
bekannt sind, erdffnen sich hier anscheinend gewisse Méglichkeiten zur Reali- 
sierung sehr hohen Reflexionsvermégens. 


Tabelle 1. Werte fiir In A 





Elektronen- 
_ dichte N 
[em-$ 108 109 101 1018 1021 





5,97 


9,43 5,97 


12,8 9,43| 5,97 | 

16,3 | 12,8 9,43| 5,97 | | 

} 8 | 193 | 159 | 12,4 | 8,96] 5,54 
32,0 | 28,5 | 25,1 | 21,6 | 18,1 | 14,7 | 11,2 | 7,85] 4,39 
34,3 | 30,9 | 27,4 | 240 | 20,5 | 17,0 | 13,6 | 10,1 | 6,69 
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Die Theorie der elektrischen Plasmaleitfahigkeit hat besonders L. SPITZER [15] 
ausgebildet. Er fiihrt auch die Wechselwirkung der Elektronen untereinander 
ein und beriicksichtigt Mehrfachionisierung der Ionen durch eine Ionenladungszahl 
Z = (Xn, Z?)/(Xn, Z), womit er schlieBlich zu einer Beziehung der Form kommt: 

3/2 
g= oe.) VE [sec—4]. (12) 
a | mx/2e?Z\inA 
Werte fiir In A, den natiirlichen Logarithmus des Verhaltnisses des DEBYE- 
Radius zu einem StoBparameter, zeigt Tab. 1. 

In Gl. (12) bedeutet weiterhin yg das Verhaltnis der wirklichen Leitfahigkeit 
zu jener eines sogenannten LORENTz-Gases, bei dem die Ionen als ruhend voraus- 
gesetzt werden. Zahlenwerte fiir ye in Abhangigkeit von der Ionenladung Z 
zeigt Tab. 2. 


Tabelle 2. Werte fiir yg 





bo 
+ 
_— 
o>) 
2 


Ionenladung Z l 





YE 0,582 0,683 0,785 0,923 1,000 


Fiir den praktisch wichtigen Fall vollkommen einfach ionisierten Gases (Z = 1) 
nimmt Gl. (12) nach Einfiihrung aller Zahlenfestwerte die Form an: 

o = 1,4-108 T9?/In A [sec—!] = 1,56- 10-4 T??/In A [siemens/cm]. (12 a) 
Zahlenwerte dieser Gleichung fiir die in Tab. 1 beniitzten Elektronendichten 
und Temperaturen gibt Tab. 3 an. 

Die Zahlenwerte dieser Tabelle zeigen die geringe Abhangigkeit des Leit- 
vermégens von der Elektronendichte. Auch bei Mehrfachionisierung wiirde das 
elektrische Leitvermégen nicht viel groéBer werden, wie Tab. 2 zeigt. Dagegen 
wachst o sehr stark mit der Temperatur an. 

Trotz dieses starken Anstieges mit der Temperatur sieht man jedoch, dab 
die normalen Leitfahigkeitswerte gut leitender Metalle von der GroBenordnung 
a ~101!8sec-1 erst bei Plasmentemperaturen erreicht werden, die sich den 
Fusionstemperaturen des Wasserstoffes nahern und daB sie in der eingangs er- 
wahnten mehrhundertfachen Weise nur in den Detonationsplasmen der Atom- 
bomben iibertroffen werden. 

Mit den Zahlenwerten fiir N und o der Tab. 3 ergeben sich die charakteri- 


stischen optischen Frequenzen w, = 2¢ | a N/m und 1 = Ne?/mo der be- 
handelten Plasmen, die in Tab. 4 zusammengestellt sind. 

Man erkennt zunachst, daB bei den kleinen Elektronendichten, unter etwa 
10° cm~%, wegen der zum Teil sehr kleinen 1/w, ausgezeichnete Reflexions- 
grade R moglich sind, daB diese sich aber wegen der kleinen wy auf sehr lange, 
ausschlieBlich elektrische Wellen (A, > 100 cm) beschranken. 

Bei den hdheren Elektronendichten erweitert sich der Bereich guter Re- 
flexion mehr und mehr gegen niedrigere Wellenlangen, bei 1024 cm~-% bis nach 
3,3* 10~§ cm, doch wird die Giite der Reflexion dort merkbar schlechter, wie die 
anwachsenden ¥9/@,. erkennen lassen. 

In den Diagonalrichtungen gleichzeitig steigender Temperaturen und Elek- 
tronendichten sind die »9/w, und damit die Giite des Reflexionsvermégens einiger- 
maBen konstant, doch beziehen sich gleiche Reflexionsvermégen auf immer 
kleinere Wellenlangen. 
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In Abb. 5 sind mit Hilfe der Gln. (9) die Reflexionsvermégen der einfach 


vollionisierten Plasmen iiber der Wellenlinge 4 aufgetragen fiir die Elek- 
tronendichten 10°, 10!2 und 10?4cm~-% und fiir die Temperaturen 102, 104, 10° 
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Abb. 5. Theoretisches Reflexionsvermégen / von einfach 


vollionisierten Plasmen vérschiedener Temperatur T (°K) 


und Elektronendichte N (cm ~3) 








und 108 °K und unter Be- 
niitzung der Zahlenwerte 
der Tab. 4. 

Man _ sieht zunachst 
sehr plastisch, wie gutes 
Reflexionsvermégen __ bei 
niedrigeren Wellenlangen 
in erster Linie von hoher 
Elektronendichte N_  ab- 
hangt, daB aber auch bei 
extrem niedrigen Elektro- 
nendichten (1 cm~%) noch 
ganz auBerordentlich hohe 
Reflexionsgrade méglich 
sind, allerdings nur bei 
sehr langen Wellen, z. B. 
in der GréBenordnung von 
Kilometern, und zwar so- 
gar noch bei recht nied- 
rigen Temperaturen. 

Schon bei T = 100° K 
und N=1cm-3 wird 
das fiir unsere Auf- 
gabenstellung angestrebte 
Reflexionsvermégen von 
R= 1-— 10-*  erreicht, 
allerdings nur fiir Wellen 
von iiber 30 km Lange, 
also sehr massenarme Pho- 
tonen. 

Beihéheren Elektronen- 
dichten, beispielsweise der 
GroBenordnung N = 10! 
cm~%, wie sie in Feuergasen, 
Gasentladungsplasmen und 
in der Ionosphare vorkom- 
men, werden derart hohe 
Reflexionsgrade schon bei 
kleineren Wellenlangen bis 


herunter zu Zentimeterwellen erreicht, allerdings nur bei ganz wesentlich héheren 


Temperaturen von Mil 


lionen Graden. 


Bei niedrigen Temperaturen bleibt das Reflexionsvermégen im Zentimeter- 
wellenbereich niedrig, beispielsweise von der Giite des Reflexionsvermégens von 
Metallspiegeln gegen sichtbares Licht, steigt allerdings mit wachsender Wellen- 
lange auch bei mittleren Elektronendichten trotz der niedrigen Temperaturen 


auf hohe Werte. 


Bei den hohen Elektronendichten der GréBenordnung N = 1074 cm~-3, wie 
sie etwa in Metallen auftreten, werden gute Reflexionsgrade bis herunter zu 


ultravioletten Wellen erreicht, bei diesen allerdings nur, wenn die Temperaturen 
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zugleich astronomische Werte annehmen, etwa von der Hohe der Kernfusions- 
temperaturen der leichten Elemente. 

Bei niedrigeren Temperaturen bleibt das Reflexionsvermégen auch in diesen 
optischen Wellenlangenbereichen niedrig, steigt allerdings auch in diesen Fallen 
mit wachsenden Wellenlangen zu hohen Werten an. 

Bemerkenswert ist, daB in allen Fallen, bei niedrigen wie bei hohen Elek- 
tronendichten, dieser Anstieg um so eher einsetzt, je niedriger die Temperatur ist. 

Von besonderem praktischen Interesse in Abb. 5 ist ferner die jeweilige Lage 
der Kurvenknie, bei denen das Reflexionsvermégen nach niedrigeren Wellen- 
langen senkrecht abzufallen beginnt. 

Die RegelmaBigkeit des ganzen Diagramms erlaubt, die Lage dieser Knie 
auch fiir alle anderen als die eingezeichneten Temperaturen und Dichten zu 
interpolieren bzw. zu extrapolieren, zu welchem Zwecke noch die Isothermen der 
Knie als diinne Linien in das Diagramm eingetragen sind, und zwar fiir die Tem- 
peraturen von 10° bis 1012 °K und fiir die Elektronendichten 10-3 bis 1078 cm~-°. 

Jeder Schnittpunkt einer Isotherme mit einer Isochore gibt die Lage des 
entsprechenden Kurvenknies. 

Das eingangs als notwendig erwahnte Reflexionsvermégen fiir Photonen- 
strahlen von R = 1 — 10~ ist, wie gesagt, insbesondere im Wellenlangenbereich 
zwischen etwa 10~‘ cm und 10-4 cm erwiinscht, wenn man ein Schwarzstrahlungs- 
spektrum von 150000 °K voraussetzt. 

Der unteren Grenze dieses Bereiches, 4) = 10~* cm, entspricht nach Gl. (2) 
eine Elektronendichte von N = ma c?/e? 4,2 = 1,11- 1013/A,? = 1,11 - 10?’ cm-%, 
was andererseits einem thermischen Druck des Elektronengases von p = Nk T = 
154-101! T (dyn/cm?} = 1,57- 10° T [kg/cm?] entspricht. 

Derartige statische Driicke liegen daher jenseits technischer Realisierbarkeit, 
wenn sie iiber langere Zeiten aufrechterhalten werden sollen, als etwa der Detona- 
tionszeit einer Atombombe entspricht. 

Dies umsomehr, als die zugehérigen Plasmatemperaturen 7, um bei der 
genannten Wellenlange das gewiinschte Reflexionsvermégen zu ergeben, in die 
GréBenordnung von 10!1°K gelangen, wie man aus dem beschriebenen Iso- 
thermen-Isochoren-Netz ablesen kann. 

Derartige dynamische Driicke und Temperaturen in Plasmen sind dagegen in 
der technischen Praxis bekannt, insbesondere als Verdichtungsst6Be, doch 
scheint die Herstellung entsprechender stationérer Verdichtungsst6Be ein im 
Augenblick noch nicht geléstes technisches Problem darzustellen. 

Mit Hilfe von Plasmen erscheinen die notwendigen hohen Reflexionsgrade 
bei den fraglichen kurzen Wellenlangen daher physikalisch méglich, ihre tech- 
nische Herstellung ist grundsatzlich vorstellbar, beispielsweise in Verdichtungs- 
st6Ben héchster Starke, konzentrischen Verdichtungsst6Ben, Detonations- 
st6Ben usw. 


1V. Metallreflexion 


Die praktischen Schwierigkeiten der technischen Herstellung stationarer 
hoher Elektronengasdichten in thermischen Plasmen und die in Metallen dauernd 
bestehenden betrachtlichen Elektronengasdichten legen es nahe, auch die Eignung 
des Elektronengases in Metallen fiir die hier vorliegenden Richtprobleme des 
Photonengases besonders zu untersuchen. 

Entsprechend den Voraussetzungen dieser Arbeit stellt Abb. 3 auch das 
charakteristische Verhalten der Metallreflexion iiber der Wellenlange dar, wo- 
bei also die Tatsache, daB es sich hier um entartetes Elektronengas handelt, 
zunachst keinen EinfluB hat. 









E. SANGER: 


Im Bereich der normalen Temperaturen ist der elektrische Widerstand der 
Metalle zwar klein, verschwindet aber nicht vdollig, das heiBt fiir gutleitende 
Metalle wie Ag, Cu, Au, Al gelten die Kurven kleiner 19/a. 

Fiir derartige Metalle interessieren zunachst die beiden charakteristischen 
Frequenzen w, und 1. 

Setzt man in die entsprechenden Beziehungen der Gl. (2) die Festwerte ein, 
und ersetzt die Zahl N der Elektronen pro cm® durch die Zahl A der Atome 
pro cm® und durch die Anzahl , freier Elektronen pro Atom, so ergibt sich: 


Wy? = 42 N e?/m = 31,9- 108 A ny; Ap? = (22 c/a9)* = 3,57 - 107?/a,? (13) 


und 
vy = Ne?/mo =2,55-108 Anjo. (14) 


Einige Zahlenbeispiele zeigt Tab. 5 nach [8] und [10]: 


Tabelle 5. Chavakteristische optische Frequenzen einiger Metalle 





Fliissige Metalle 


Hg Bi Pb Cd 





4,08 + 102 2,82 - 1022 3,31 + 10? 4,62 - 10? 
5 ~4,5 ~2,2 
9,15 - 1022 ke 15,2 - 1G" 10. ag 
9,58 - 1015 L-a 9,18 - 190% 26,5 «10% 
17,1. 70% | Zi, 22,7 - 10% 18,1 - 1035 
1100 830 1040 
2,43 + 1015 2: 1p 0,97 + 1015 2.2 > iG 
0,142 0,245 0,185 0,054 0,103 


‘ 
~2,2 ~ 





Feste Metalle 


Cu Ag Au 





A [em-3 8,45 + 102 5,84 + 102 5,90 102 6,02 + 1022 
nm, (- 0,5 0,8 0,7 0,6 

N (cm-3 4,23- 102 4,67 + 102 4,13- 10% 3,61 - 102 
a [sec 581 - 1015 604 + 1015 439 + 1015 374 + 10% 
wy (sec?) 11,6 - 10% 12,2 - 10% 11,5 - 10% 10,7 + 1015 
Jy (10-8 cm) 1624 1545 1640 1760 

vy ‘sec7] 0,018 - 105 0,02 + 1015 0,025 - 1015 0,025 - 1015 
Yo [- 0,00156 0,00165 0,00217 0,00234 


Die charakteristische Eigenfrequenz w, des Elektronengases im Metall, bzw. 
die ihr entsprechende kritische Wellenlange A, liegt durchwegs im Ultraviolett. 

Dies entspricht durchaus der Erfahrung, daB die Metalle meist ziemlich 
gute Reflektoren im sichtbaren und langerwelligen Spektralbereich darstellen, 
daB aber ihr Reflexionsvermégen im Ultraviolett meist steil abfallt. 

Nach Abb. 3 ist die Steilheit dieses Abfalles von R und die Giite des Re- 
flexionsvermégens bei Wellenlangen iiber 4) hauptsachlich durch den Parameter 
Y9/@_ bestimmt. 

Dieser Parameter liegt nach Tab. 5 fiir die dort angegebenen fliissigen Metalle 
in der GréBenordnung von 1/w) ~ 0,1, was nach Abb. 3 auch im langwelligen 
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Bereich einem nur maBigen Reflexionsverhalten entspricht, in bester Uberein- 
stimmung mit der Erfahrung. 

Fiir die in Tab. 5 auBerdem angegebenen gutleitenden und Edel-Metalle 
liegt 9/w,) dagegen bei etwa 0,002, was in Abb. 3 nicht nur dem fiir diese Metalle 
gut bekannten sehr steilen Abfall des Reflexionsvermégens bei A), sondern auch 
dem ebenso bekannten ziemlich guten Reflexionsvermégen beispielsweise der 
Silberspiegel oder Aluminiumspiegel entspricht. 

Diese, im wesentlichen auf DRUDE [16] zuriickgehende Anwendung der Re- 
flexionstheorie des Elektronengases auf die Metalloptik gibt daher das Gesamt- 
verhalten der Metallreflexion iiberraschend gut wieder. 

Allerdings ist diese Ubereinstimmung mit der Beobachtung gerade bei Edel- 
metallen und fliissigen Metallen besonders gut, auch noch im sichtbaren und 
ultravioletten Wellenlangenbereich, wo auch das iibliche elektrische Gleichstrom- 
Leitvermégen o, sich tatsachlich gut mit dem Wert N e?/my,. nach Gl. (2) 
deckt. 

Bei anderen, besonders festen Metallen ist die Ubereinstimmung weniger 
gut, nach Ansicht von CL. SCHAEFER [8] reicht die ausschlieBliche Annahme von 
frei beweglichen Leitungselektronen nicht aus, man miBte auch die gebundenen 
Ladungen im Raumgitter der Metalle noch mitberiicksichtigen. 

Um die gemessenen Reflexionswerte bei diesen Metallen aus der DRUDEschen 
Theorie zu erhalten, miiBte man bei kurzen Wellen den Leitungswiderstand fiinf- 
bis zehnfach héher annehmen, als dem iiblichen Gleichstromwiderstand des 
kompakten Materials entspricht. 

Teilweise wird deshalb auch vermutet, daB wegen der diinnen Oberflachen- 
schicht von nur etwa A/27k = 0,02 bis 0,05 Eindringtiefe, in der der Re- 
flexionsvorgang sich abspielt, der lokale Oberflachenwiderstand infolge ver- 
anderten Potentialverlaufes an der Oberflache oder infolge lokaler Struktur- 
unterschiede an der Oberflache (z. B. infolge des Poliervorganges) héher sein 
kénnte als im massiven Material. 


Tabelle 6. Charakteristische Frequenzen von Silber ber niedrigen Temperaturen 





Tem- 
— 5 9 95 — 
peratur [°C] 150 200 250 260 
4,67 - 1022 


aii sec] | 2 30 600 





w, [sec] | 12,2- 10% (A, = 1550 A) 





% [10% sec—1}/0,020 0,015 | 0,012 | 0,0078 | 0,0040 | 0,00020 | 0,000137 


| 0,00164 | 0,00124 0,00099 0,00064 | 0,00033 | 0,0000164 0,0000112 





Die starke Abhangigkeit des Bereiches guten Reflexionsvermégens der Metalle 
von der Elektronenzahl N je Volumseinheit, und die Abhangigkeit der Giite des 
Reflexionsvermégens von der ElektronenstoBzahl v9, das hei8t vom elektrischen 
Leitvermégen a, legen es nahe, diese GréBen technisch beeinflussen zu wollen. 


Dabei bietet sich zunadchst die starke Abhangigkeit des elektrischen Leit- 


vermégens von der Temperatur an. 

Tab. 6 zeigt an Hand des guten Spiegelmetalles Silber zundchst den Verlauf 
der charakteristischen optischen Frequenzen bis herunter zum Eintritt der 
Supraleitfahigkeit in der Nahe des absoluten Nullpunktes. 
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Tabelle 7. Charakteristische Frequenzen von Zinn bei niedrigen Temperaturen 





Tem- 
peratur 


50 100 150 200 250 


N [cm-3 14,9- 102 


a | 1017 sec 0,173 0,240 0,290 0,455 0,915 9,62 
(0) (secm 21,4- 1015 (2, = 870 A) 
vo [107 sec 2,20 1,58 131 0,835 0,416 0,0394 0,0022 


Y9/@o 0,103 0,074 0,062 0,039 0,0195 0,00184 0,00010 





0.999 9999 : Tab. 7 zeigt dieselben 

| Werte fiir das durch be- 

4 |7- sonders starke Leitfahig- 

keitszunahme bei niedrigen 

0999990 a rm | = Temperaturen ausgezeich- 
eins | nete Zinn. 

Die beiden Abb. 6 
und 7 zeigen den Verlauf 
des optischen Reflexions- 

ie 4 vermégens dieser beiden 
0988 3600 - - ——— Metalle bei Temperaturen 
ponent a unter Null Grad Celsius 
aga * und in Abhangigkeit von 

2999 9000} 7 ae a der Wellenlange. 
09996000: Entsprechend dem mit 
999 7000 absinkender Temperatur 
2999 500, 7-200 \ stark zunehmenden elektri- 
29990000; oe Je 150° iy” schen Leitvermégen miiBte 
itil. demnach gemaB der vor- 
0997 0000 , liegenden Theorie auch 
1995 0000 = das optische Reflexions- 
vermégen fiir sichtbare 
; und langere Wellen stark 
pecs ai : zunehmen, ohne indes 
2950000 noch den eingangs ge- 
weree 3 + e : forderten Reflexionswert 
yriaed | von R= (1 — 10-*) zu 

/ 00 0000 erreichen. 
sintenieed | | Die der zunehmenden 
Leitfahigkeit o entspre- 
me ae - SFE chende Zunahme des Re- 
sis flexionsvermégens wurde 
Abb. 6. Theoretisches Reflexionsvermégen FR von Silber von E. Voct [12] auch 
bei niedrigen _Temperaturen experimentell an Kupfer 
festgestellt. 

Wie aus den Abb. 6 und 7 weiter zu entnehmen ist, sind die hohen, aber noch 
unzureichenden Reflexionsvermégen auf Wellenlangen iiber 1550 A, bzw. 870 A 
beschrankt, wahrend in dem hier benétigten kurzwelligen Bereich bis herunter 
zu 10 A das Reflexionsvermégen praktisch verschwindet und auch kein Weg 
erkennbar ist, diesen kurzen Wellenlangenbereich zu verbessern. 





0990 0000*- 











Uber das Richten intensiver Photonenstrahlen mittels Elektronengasspiegel 283 


V. Reflexion an Supraleitern 


Das Studium der Abb. 6 und 7 im Zusammenhang mit Abb. 3 laBt erwarten, 
daB bei weiter absinkender Temperatur der betrachteten Metalle in das Gebiet 
der Supraleitung, und bei der damit zu erwartenden auBerordentlichen Zunahme 
der freien Weglange der 
freien Metallelektronen und 7999.9999 
damit des elektrischen Leit- # 

hd 2.999 9998 
vermégens, auch das op- 29993887 
tische Reflexionsvermégen 79999995 
R sehr zunehmen- und p09 sok eninscites Reflexionsrer 

° SIH: 
sich dem Wert R= 1] 
stark nahern wiirde. 0999 9960 ¥ 
Peereomeinn ie | & 
_ Diese Erwartung kann tn 3! 
sich allerdings nur auf den me Ss 
" . 0.999 9900 —+-——4 
Wellenlangenbereich A> A, < 
erstrecken, da der Eintritt 2.999 9800 
: 2999 9700 
des supraleitenden Zu- 908 960) 
standes nach unserem ge- picsiest 
q 








mogen tir Photonenstrahlen 





See 


genwartigen Wissen nicht 0899 000 
mit einer wesentlichen Ver- 0.998000 
anderung der Dichte N des 4 598 O00 
Elektronengases im Me- 7.999 5000 
tall, also einer Verschie- 09992000" 
bung von Ay verbunden iiiianed 
ist. 0.997000 
Selbst wenn also die 5505 ut 
Supraleiter im  Wellen- coma 
langenbereich A/Ay > 1 | 
totalreflektierend wiirden, peso 
wie die Theorie dies ver- 5960 00D 
langt, wiirde dieses Re- 
flexionsvermégen nicht 


| PICIME. sere Werle be: 2 
den Anspriichen schwarzer (8000000 
07000000 | | 


Photonenstrahlen —_hoher ND 
Intensitat geniigen k6n- senses 

nen, da deren noch sehr C000000D y+ “ 7a at a wll 
intensiver, unterhalb A = 7 3 
liegender Wellenlangenbe- 
reich voraussichtlich nicht 
miterfaBt wiirde. 

Eine gréBere Zahl in neuerer Zeit ausgefiihrter experimenteller und theore- 
tischer Arbeiten [18 bis 30] zeigt nun, daB die Supraleiter tatsachlich nicht 
ohne weiteres oberhalb von A, totalreflektierend werden, sondern erst etwa, 
wenn die Photonenenergie kleiner wird als ein Energiebetrag k T,, der durch 
die Umschlagtemperatur 7, vom Normalzustand zum Supraleitzustand be- 
stimmt ist. 

Dies entspricht Wellenlangen im Millimetergebiet, wahrend fiir alle kiirzeren 
Wellenlangen, also infrarote, sichtbare und ultraviolette Photonen im allge- 
meinen kein Unterschied im optischen Reflexionsverhalten zwischen den Zu- 
standen der elektrischen Normalleitung und der Supraleitung festgestellt werden 
konnte. 














03000000) 


aperr 








Abb. 7. Theoretisches Reflexionsvermégen /t von Zinn 
bei niedrigen Temperaturen 
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Wenn somit im Augenblick auch keine unmittelbaren Anzeichen vorliegen, 
daB mit Hilfe der Supraleiter wirksame Photonenspiegel gebaut werden kénnten, 
so wird dieses Gebiet doch noch sehr eingehenden Studiums bediirfen. 


VI. Reflexion an reinem Elektronengas 


Gegeniiber den Plasmen verschwinden im reinen Elektronengas die Elek- 
tronenst6Be gegen die nicht mehr vorhandenen schweren Atome und Ionen. 

Dementsprechend verschwindet in den Gln. (4) bis (9) der Dampfungs- 
faktor v, nach Gl. (2) wird das elektrische Leitvermégen o unendlich groB, wie 
in Supraleitern. 


R = 1 — ——_——_ ~ (15) 
2 — (w/w)? + 2 | 1 — (w/e)? 
die in Abb. 3 durch den Kurvenzug v9/w, = 0 dargestellt ist, und die allerdings 
auch die gegenseitigen St6Be der Elektronen vernachlassigt. 

Fiir w,/w > 1 tritt schon bei senkrechtem Einfall der Strahlung Total- 
reflexion ein, bei kiirzeren Wellenlangen dagegen fallt das Reflexionsvermégen 
sehr steil ab, das Elektronengas wird dann rasch fast voéllig durchsichtig. 

Die jeweilige Grenzfrequenz wp»), bzw. die zugehdrige Grenzwellenlange 
Ay = 2 c/w_ in Abhangigkeit von der Elektronendichte N kann aus Abb. 4 ab- 
gelesen werden. 

Um Totalreflexion in einem Elektronengas bis herunter zu 4 = 10-7 cm zu 
erhalten, sind Elektronendichten von 102? cm~3 erforderlich, wie Abb. 4 erkennen 
laBt, entsprechend einer gegenseitigen Annaherung der Elektronen auf 10~° cm. 

In derart dichtem Elektronengas entsteht neben dem thermischen Druck 
p =NkT noch ein elektrostatischer Druck der GréBenordnung #,; = e? N** 
oder p, = 2,3- 10-*> N43 (at), der also schon bei N ~ 107° cm-% in die fiir rein 
statische Driicke technisch bedenkliche GréBenordnung von 100 at gelangt, ent- 
sprechend einer noch totalreflektierten Grenzwellenlange von 3350 A, die fiir 
unsere Bediirfnisse nicht klein genug ist. 

Man muB also jedenfalls die Herstellung sehr dichten Elektronengases auf 
dynamischem Wege ins Auge fassen. 

Bei der als notwendig erwahnten gegenseitigen Annaherung der Elektronen 
im reinen Elektronengasspiegel auf 10-% cm betragt der elektrostatische Elek- 
tronendruck etwa #,; = 2,3-1014 at, das ist die GréBenordnung der bei der 
Explosion von Wasserstoffbomben angenommenen Anfangsdriicke. 

Die Annaherung zweier Elektronen auf diese Distanz r entgegen der COULOMB- 
schen AbstoBungskraft P = e?/r? bedeutet fiir jedes Elektron einen Arbeits- 
aufwand von E, = e?/r = 2,3-10-19/10-9 = 2,3-10-!erg, das ist etwa 
0,00028 mc?. 

Soll die erwahnte Annaherung der Elektronen auf dynamischem Wege durch 
gegenseitigen ElektronenstoB zustande kommen, so muB dieser Energiebetrag 
vor dem Sto8 in kinetischer Form im Elektron enthalten gewesen sein, das heiBt 
dessen Geschwindigkeit vor dem StoB muB 


v= | 2e2/mr = 7,1 - 108 cm/sec (16) 
betragen haben, das sind 2,38% der Lichtgeschwindigkeit. 

Kathodenstrahlen, 4-Strahlen usw. derartiger Geschwindigkeit sind ohne 
weiteres herstellbar, beispielsweise entsteht die genannte Geschwindigkeit schon 
beim Durchlaufen eines elektrostatischen Feldes von 

m v*/2 e = 0,478 g!/2 cm!/2 sec—! = 144 Volt (17) 
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Spannung, das entspricht nur Bruchteilen der beispielsweise in Elektronen- 
mikroskopen angewendeten Geschwindigkeiten. 

Mit dem Herausfallen von v) aus der Reflexionsgleichung fallt auch der 
TemperatureinfluB auf das Reflexionsvermégen des reinen Elektronengases 
heraus, R wird temperaturunabhangig. 

Dies ist um so wichtiger, als in einem aus aufeinanderprallenden Kathoden- 
strahlen bestehenden Photonenspiegel die Elektronen méglicherweise gar nicht 
im thermischen Gleichgewicht sind, so daB ihnen gar keine definierte Tem- 
peratur zugeschrieben werden kann. 

Wir haben in der Tat bei der Abschatzung der erforderlichen StoBgeschwin- 
digkeit der abgebremsten Elektronen keinerlei thermische Geschwindigkeit und 
somit auch keine thermische Energie (etwa 37/2) vorausgesetzt, das heiBt die 
Elektronen in dem dichten Elektronengas als in Ruhe befindlich angesehen, und 
seine Temperatur als vernachlassigbar niedrig angenommen. 

Ferner sind auch die Bremsstrahlungsverluste der stoBenden Elektronen ver- 
nachlassigt worden, was fiir den hier betrachteten Bereich der Elektronenenergien 
noch vollauf zuldssig ist. Betrachtet man dagegen den anderen Grenzfall des 
im thermischen Gleichgewicht befindlichen Elektronengases, so werden die 
Wirkungsquerschnitte der Elektron-Elektron-St6Be von ahnlicher GréBenord- 
nung wie jene der Elektron-Ionen-StéBe und es gelten naherungsweise die 
fiir Plasmen erdrterten Verhaltnisse auch fiir das Elektronengas, insbesondere 
gilt naherungsweise Abb. 5 auch hier. 

Die grundsdtzliche Moglichkeit elektrischer Erzeugung der erforderlichen 
hohen StoBgeschwindigkeiten scheint dieses Verfahren reiner Elektronengas- 
spiegel besonders auszuzeichnen vor jenem der plasmatischen Elektronengas- 
spiegel und insbesondere vor den offenbar nicht geniigend dichten Elektronen- 
gasspiegeln der Supraleiter. 

Die grundsatzliche Méglichkeit des Richtens sehr intensiver Photonenstrahlen 
mittels freier Verdichtungsst6Be in Plasmen oder in reinem Elektronengas, ohne 
Zuhilfenahme fester oder fliissiger Spiegeloberflachen, steht in Parallele zu dem 
entsprechenden Problem der Kernfusionstechnik, die sehr heiBen Fusionsplasmen 
durch magnetische Kraftfelder einzuschlieBen und unter Druck zu setzen, eben- 
falls ohne Zuhilfenahme fester oder fliissiger Oberflachen. 

In beiden Fallen sind materielle Wande im iiblichen Sinn den thermischen 
Beanspruchungen durch das abzugrenzende Photonengas bzw. Fusionsplasma 
nicht mehr gewachsen und miissen durch Wande aus Elektronengas, bzw. mag- 


netischen Feldern ersetzt werden. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


The Three-Body Problem Earth — Moon — Spaceship. With reference to the method 
discussed on the occasion of the IXth International Astronautical Congress, 





Vol. Amsterdam, the solution of the astronomical u-body problem using LIE series is 
discussed and the known algebraic integrals (conservation of momentum, conserva- 
1959 tion of angular momentum, conservation of energy) are reproduced. In order to 





prepare the solution of the three-body problem, the two-body problem is solved by 
using the new method. Furthermore, the anomaly / is introduced as an independent 
variable in order to obtain a parametric representation r(t), g(t). In doing this, a 
generalization of KEPLER’s equation was found. The solutions of the two-body 
problem are discussed. Next, the solution of the plane three-body problem is given 
in which case a decomposition of the LIE operator is useful. After a thorough discus- 
sion of the initial data, the closed solution of the three-body problem is given, and 
two different methods for numerical computation are given in such detail that imme- 
diate programming is possible. The voluminous calculations with respect to the 
spatial three-body problem are not described in extenso due to lack of space and 
time. 



















Das Dreikérperproblem Erde — Mond — Weltraumschiff. Unter Bezugnahme auf die 
beim IX. Internationalen Astronautischen KongreB in Amsterdam _ besprochene 
Methode wird zunachst die Lésung des astronomischen u-K6rperproblems mit Hilfe 
Liescher Reihen besprochen, und die bekannten zehn algebraischen Integrale (Schwer- 
punktsatz, Drehimpulssatz, Energiesatz) werden reproduziert. Als Vorbereitung fiir 
die Lésung des Dreikérperproblems wird dann das Zweikérperproblem mit Hilfe 
der neuen Methode gelést. Um eine Parameterdarstellung v(t), y(t) der Bahnen zu 
bekommen, wird die Anomalie / als unabhangige Variable eingefiihrt, wobei sich 
eine Verallgemeinerung der KEPLERschen Gleichung ergibt. Die so gewonnenen 
Lésungen des Zweik6rperproblems werden diskutiert. AnschlieBend wird die Lésung 
des ebenen Dreikérperproblems in Angriff genommen, wobei sich eine Aufspaltung 
des Lire-Operators als sehr giinstig erweist.. Nach einer ausfiihrlichen Diskussion der 
Anfangsdaten wird die geschlossene Lésung des Dreikérperproblems angefihrt, und 
zwei verschiedene numerische Rechenverfahren werden so detailliert angegeben, daB 
eine sofortige Programmierung mdglich ist. Die sehr umfangreichen Rechnungen 
zum raumlichen Dreikérperproblem werden infolge Platzmangels nicht in extenso 
wiedergegeben. 

















1 Presented at the Xth International Astronautical Congress in London, August 
31— September 5, 1959. 
2 Innsbruck University, Austria. 
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Le probléme des trois corps Terre — Lune — Astronef. S’appuyant sur la méthode 
présentée au 9eme Congres a Amsterdam, la solution du probleme des »-corps, utilisant 
des séries de LIE, est discutée et les intégrales connues (conservation de la quantité 
de mouvement et de son moment, conservation de l’énergie) sont reproduites. 
Préparant la solution du probléme des trois corps, le probleme des deux corps est 
résolu par la nouvelle méthode. L’anomalie 4 est introduite comme variable indépen- 
dante dans le but d’obtenir une représentation paramétrique. Ceci conduit a une 
généralisation de l’équation de KEPLER. Les solutions du probleme des deux corps 
sont discutées. Dans la solution du probleme plan des trois corps une décomposition 
de l’opérateur de Lik est utile. Aprés discussion compléte des données initiales, la 
solution est donnée sous forme finie. Deux méthodes de calcul numérique sont données 
avec de tels détails que leur programmation immédiate est possible. Les calculs 
volumineux du probleme général des trois corps ne sont pas décrits in extenso, faute 
d’espace et de temps. 


At the IXth International Astronautical Congress the closed solution of the 
astronautic -body problem was dealt with [2] by using GROBNER’s method for 
the integration of differential equations [1]. In this paper it is intended, by 
employing the new method, first to deal with the solution of the two-body 
problem, after which the plane as well as the spatial three-body problem are to 
be solved. 


The Solution of the n-Body Problem 

Let the mass points P, with the masses m, (k = 1,...,) be given, which 
are subjected to NEwTon’s law of attraction and otherwise move freely within 
space. The coordinates 

Xk, Vk» Zk (Rees Hh) 
are therefore functions of the time ¢, the derivatives of which give the present 
velocities 
Xp = Uy, Vr = Up, 2, = Wy (b= 1,.....,%). (1) 

Besides these equations there have to be added the equations of motion 
1 aU . [ee 1 aU 


al 


i), = — peri te 
My, OV,” M;, O25 


Here U denotes the potential energy of the system: 


: 1M, M, : - : — 
U=— 3 : , hi — 45 | (%_ — %)? + (Ye — 1)? + (ze — %)?. (3) 
k<i ” 
We denote the derivatives: 
Or, 1 Ore ah 
OX, ai Ox) sie YrI 
i San ie: i ee (4) 
OVE Oy; Trl 
Ore: = ky BR 
02; oa 02; a ‘eI 





Here the mass units are assumed as being normed in such a manner that the 
gravitation constant is to be put equal to 1. This is brought about by introducing 
the masses m, multiplied by the constant of gravity 


f = 6,685 - 10-8 cm’ g—! sec? (5) 
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j:to the computation. In the following we shall therefore put for the mass of 
the Earth (5,977 - 10?’ g): 
m, = 5,977 - 10?’ - 6,685 - 10-8 = 3,99562 - 102° 
and, accordingly, for the mass of the Moon 
mM, = 0,074 - 10? - 6,685 - 10-8 = 0,04947 - 107°. 
Otherwise, the units cm and sec are retained. 

The further treatment of the problem and the way of writing formulas is 
rendered considerably more simple by employing vector analysis in the form 
which has become customary in differential geometry. First of all, we introduce 
the position- and velocity vectors of the mass points P, as follows: 


—> 


Xp = (Xp, Vky Zn), x, = Up = (up, Vk; Wr), kh =n | ie o vy Ms (8) 
The differential operator D, which is conjugated to the system of differential 
equations (1) — (2) can then, by using [2], be written down as follows: 
1a a 


My OX, Ou, 


(9) 


it is obvious that here 
— J cee ° 


1) eee 
OV, 02% 


Up ju, = Up 
k 


i.e. the scalar product of the vector , with the gradient 


a =e Se, 
Ox, Ox, Oy, Oz, 


\ 


and analogously: 
ave wa, wa, wv a 
Ox, OU, OX, OU, OVE OV; Oz, OW, 
In consideration of the general theorems concerning LIE series given in 
[1] and [2] we are now able to make the following statement: 
Ze =O 


The solutions of the n-body problem which belong to the inital values X,°, Up 

are represented by the Lie series 

Xp = [tx]  (k=1,...,n) (10) 
in which D denotes the operator (9) and where the symbol ‘°) means that after applica- 
tion of the operator D the given initial value must be inserted. 

The series converge within a certain circle of convergence |\t| << T on the edge 
of which there is at least one point of collision, t.e. a real or complex value t, which 
ts of such a nature that on approaching this point the operator D ceases to be hol- 
omorphic, 1.e. that at least one distance r,,; passes towards zero: 

lim r,, = lim |x, — x;| +0. (11) 
t—>Tt t—>t 

In a still more general form we have for each analytical function f(x, ts) the 


expansion in a Lie series: 
oo) 


- _, 
f(r, Ws) = (et? f(%, 90 =| SS Othe | 
v=0 ; 
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lf we apply this formula (12) to the coordinates %s5 of the center of mass of 
the » mass points: 


DS mi with M= DS’ m, (13) 


k=1 k=1 


n 
uM =< MrpUp= X¥S=— US 


k=1 


and in consideration of (4) 
eer l pw 
D?x5;= Dus = — — —— MEE aoe 
ti iad bet OX 


(because the terms of the last sum cancel out in pairs) the expansion: 


— > 0) 4 —> (0 
Soe x +t ud”: (14) 


, 


This expresses the well-known fact that the center of mass of the system 
moves with uniform velocity. 

It is always of advantage that the system of coordinates be selected in such 
a manner that the center of mass is in the origin. This is brought about by the 
transformation 


(15) 


The distances 


and the potential energy U which depends only on these distances, and because 
of (4) also their derivatives, i.e. the differential equations (2) are invariant. In 
the following we shall assume that this transformation has already been carried 


out and that therefore x; = 0 is constant. 
Likewise we find that the areal velocity vector (vector of orbital momentum) : 


in > m (Xp x ts), (16) 


k=l 


(where the symbol x denotes the vector product) and the energy of the system 
ee es (17) 
he 5 kU 
k=1 
are brought to zero by the operator D and are therefore constant with respect 
to time. It is indeed the case that 
DF= pi my [(D%_ X Uy) + (%e X Dus)] 


k=l 
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because in the last sum the terms with interchanged indices cancel each other and 


Bia « Pa ne me: 
reer OX, 


in view of the fact that U depends only on the coordinates x, and not on the 
velocity “, the operator D when applied to U gives: 


The total of 9 components of the vectors %s, us, F and the energy E together 
represent the known 10 algebraic integrals of the m-body problem. This problem 
comprises a total of 6” unknown functions, namely the components of the 


vectors Xp and Up. After deduction of the 10 known integrals, 62 — 10 unknown 
functions still remain to be determined; this corresponds to the solution of a 
differential equation of the order 6x — 10. Only in the most simple case of the 
two-body problem = 2 is this order equal to 2, and the solution can be rep- 
resented by known functions. 

There exists an infinite number of possibilities of selecting 6” — 10 functions, 
which, together with the 10 algebraic integrals, form a system of 6” independent 
functions; it will, however, be our endeavour — and this is also the difficulty to 
be overcome — to select these functions in such a manner that they themselves 
are of simple structure and that their expansions (12) are also simple and, if 
possible, known functions. 

Besides, it is possible, instead of the variable ¢, to introduce any other variable 
or function as an independent variable, with respect to which expansions progress. 
This advantage can be utilized already in the case m = 2 as we shall presently see. 


The Two-Body Problem 


Though the solutions of the two-body problem are well-known, we nevertheless 
intend to deal with it here, partly with the intention of testing and exercising the 
method of the LIE series in this simplest of all cases, the results of which are 
known, but partly also because knowledge of the solutions of the two-body 
problem must serve as a basis for our following treatment of the three-body 
problem. 

The solution of the two-body problem reduces itself to the integration of a 
differential equation of the 2nd order, which, as we shall see, is particularly easy 
to solve because it can be split up into two differential equations of the first order. 

We may presume that the center of mass of the two mass points is in the 
origin, i.e. that it be assumed that 


—> : —_ + > 
mM, X1 + My Xo = MU, + My Uy = O. (18) 


By 7 we denote the distance of the two mass points: 
(19) 


with M =m, + m,. By making use of these relations we find the following 
simple expression for the vector (16): 


Fa (hy x — (¥ x 4); (20) 
me 
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> 


as F is constant with respect to time, we can also compute it with initial values; 
the same is also true with respect to the quantity E which is constant with 


respect to time 
m,M - m,m 
sie: ce 2_i1°% 
E=-— Uy : 


2 My Y 


From (20) there immediately follows the important relation 


because 


+ 
x 


mM — 


pf = - 


Me 
and because the determinant formed with two equal lines vanishes. In an 
analogous manner this follows also in the case of Xe F. Eq. (22) expresses the 
fact that the vectors x, and x, which are variable with respect to time, are 


constantly orthogonal to the vector F, which is constant with respect to time: 
The motion of the two mass points develops in a fixed plane, namely through 


the origin in the plane that ts vertical to the vector F. From the posttive side of the 


plane, i.e. seen from F, both points move in the positive sense of rotation, 1.e. coun- 
terclockwise. 

We now apply the differential operator defined by (9) tov. As the operator D 
is linear, the same rules hold when it is applied to products, powers, etc. as in 
normal differentiation. We therefore find 


] > > > - —_ ¢Y 
Dr = — (x, — %-e) — #.) = —. 2 
y : (X%, — %9) (Uy — Ug) : (23) 


The introduced function m can, with respect to (18), be written as follows: 


a oe M 
yp = (x, — %) (4, — Ue) = (’ (x ; (24) 
1 1 2 My } 
The application of the operator D to , in consideration of (21) furnishes 
M\? [. l + 
D -(™) oe sad =——C 25 
/ Mo (i mM, %, ie 
where C denotes the following constant connected with the energy EF 
2ME 


and which is computed with the aid of (4), (18), (19). 


C= 


Now the function 
gy? —(—Cr?12Mr) 
is reduced to zero by the operator D: 
D{y? —(—Cr?+2Mr)]=29Dqp —2(—Cr+M)Dr=0 
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(because of (24) and (25)], and herefrom the conclusion may be drawn that it 
must be a constant with respect to time, because only the first term remains in 
the LIE series. Indeed, it holds that, because of (24) 


so that, with the aid of the known formula: 
(x, x u,)? = x2 uy? — (%, U4)? 


and in consideration of (20) it follows that 





M \?= 
pt (-CA+2Mr) = —| ) Fe 
Mm, Ms 
If we introduce also a second constant 
Vol.  — 
2 Ga ——|F (27) 


mM, M2 





the following representation is obtained for the function ¢: 
g? = —Cr?+2Mr—G?. (28) 


If, in addition, we take into account that dr/dt = Dr}, we can write (23) 







also in the following manner: 


- = 2 J—Cr8?+2Mr—G?. (29) 


For further deliberations it is expedient to turn the axes of coordinates in 







such a manner that the vector F coincides with the positive z-axis and that, 
accordingly, the two mass points move in the xy-plane. The z-components of 
the vectors %1) %, #4, Uy are then zero, so that they can be omitted and we now 
have to do only with the 2-vectors 









—> — —_> — 
% = (%, 9), Xo = (Xo, Vo); Uy = (My, 4), Uy = (Ug, Ug). 





We then introduce the angle 








, y. 
% = arc tg 2} ~ arc tg ee (30) 
% "*< 
1 2 
and compute its derivative: 

da Daw 22 _ [4X il _ M |Fi_G 31) 
ie ge mae = ce a asi 

at xy" + Vy x,|2 M,M,s ¥ r 
1 According to formula (12) the representation ry = (e#” r)(°) holds; if we dif- 





ferentiate and consider (23) and 











> ee ‘ 
F(z) = bd ee); 
a sian Vv: 






see [1], it follows that 


dy j 17 (0) Pp 
at ce (et Tye) = LED ES Shee 
at (e ”) (« Y 
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Thus, the solution of our problem is reduced to the integration of the two 
differential equations (29) and (31). This is in accordance with the theorem, 
according to which, in the two-body problem, after inserting the known algebraic 
integrals, one differential equation of the 2nd order still remains to be solved, 
which can be split up into two differential equations of the Ist order. 

If (29) were integrated in the usual manner, ¢ would be obtained as such a 
function of y as could not be easily inverted; however, we wish to see 7 as a 
function of ¢. It is therefore of advantage, instead of the variable ¢, to introduce 


the anomaly 
t 


a— |. — = (32) 
Y 
0 


as independent variable, and to replace the above system by the following system 
of differential equations: 





to which the differential operator 
i 
or roan 
belongs. It is easy to confirm the formulas 
D,?’r = (— C)’-1(M —Crn), y= 1,2,... 
D2*+17 = (—C) /—Cr?+2Mr—G?, y=0,1,2,... 
in which connection attention must henceforth be paid to the fact that the first 


formula does not apply in the case of y= 0; after a short computation the 
following is herefrom derived: 
(0) 
= per] — 


D,=\—Cr+2Mr—G 





‘1 (0 
(cae Apt —@| 


(35) 


where the index ‘® as before denotes the initial values. The initial value ‘” can 
be computed either from (28) from the initial value 7, on which occasion, 
however, the sign remains undetermined, or better by (24). 
In a quite similar manner it follows because of D,’t = D,”’~'r with the 
initial value ¢) = 0 [in agreement with (32)] that: 
(0) (0) Ba i 
t= (e4: 4)(0) — r 4 7 —t cos \c A+ (re _ ce sin \c A. (36) 


\ 
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This is a more general form of the so-called KEPLER equation, which expresses ¢ 


as a function of the anomaly A. 
In order finally to obtain also the expansion for the angle «, we state that the 


function 


satisfies the relation D, « = D, f(r); in this way we obtain in consideration of 
the law of commutation 
F(é? 2) = ¢ F(z). (37) 
Mr—G? 
r /M?— CG? 
the integration constant must here be determined in such a manner that « = «‘® 
for r= 7! ie, 


a = (24s q)(0) — (4D: f())( — f(r) = arc sin 


(0) “2 

8 =a! — arc sin- Feta , 

y(0) | M2 — CG? 

From the expansions (35) — (38) it may be seen that the solutions in the 

case C > 0 are periodic, namely, with the period 22 | C with respect to 4; in 

order to obtain the period with respect to the time #, it is in consideration of (36), 
necessary to multiply by M/C: 


(39) 


22k 
i= va ved (C > 0). (40) 


c\Vc 


We shall now determine the trajectory of point x,; herefrom results also 


that of es by a simple homothetic transformation according to (18). We first 
write down (38) in the following manner: 
Mr —G? 
= est: 0 = sin (% ae B) 
r |M? — CG 
and, in consideration of (30) and (19), we put 


iene: | - ig? 
Vat + 9,2 = (— asin B + 9, cos 8) + “Be 
By squaring and by re-arrangement the required equation of the trajectory is 


obtained: 


{/M?— CG 
le = 7,24 y,2 — \ ee Se 
Nx, V4) 1 V1 | M 

This is the equation of an irreducible conic, the coordinates x,,, y,, of the 
center of which are the following: 


m,G?|? 
(— x, sin B + y, cos £) + Te =0. (41) 


| = sin f : cos Bp: (42) 
Xm Vm. 1=—sin£: cos: ——=———. 2 
: ; My | M? a C G2 

If C = 0, the center is in infinity: the trajectory conic is a parabola; in the 
case C > 0 the motion is, as we have already recognized, periodic, and therefore 
the trajectory conic is an ellipse, whereas C < 0 indicates that the trajectory 
is the branch of a hyperbola. This can easily be verified also in a direct manner 
by transforming eq. (41) into its normal form; this is done by rotation of the 
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coordinate axes about the angle # + 7/2, 1.e. by changing over from the coor- 
dinates x,, y, to the new coordinates &,7 by means of the substitution: 


- 


x,=ésinB—y7 cos B, | f= — x, sin B + y, cos 8, | ; 
‘i (43) 
vy, = cos # — 7 sin B, | n = — x, cos $B — y, sin B. | 
Hereby /(x,, y,) is, in the case C 4 0, transformed into 
b2(E — e)? + a? n? = a? b? (44) 
with 
m,\* 7\? m, \* 
Py 2 F 2 ‘ 9 ‘ ‘ a 2 
A“ = = ‘ ‘= — e*=-at— b2 — M2— CG? ( 
| (" | Nom 
We see that, in the case C > 0, (44) represents an ellipse, and in the case 
C < 0a hyperbola; the point (e, 0) is the center, the origin is the left focus of 
the conic; its excentricity is 
e \M?—CG? 
. M 
In the case C = 0 the same transformation of coordinates furnishes the 
equation of a parabola, the focus of which is again in the origin: 


(45) 


E = 


n* = 2 (: a ,) with a a (46) 


By means of these formulas the trajectories can be determined very quickly 
if for any moment, as e.g. for ¢ = 0, the trajectory elements, i.e. the momentary 
positions and velocities of the two points are known. The results obtained are 


comprised within the following theorems: 
Let the trajectory elements of the two mass points with the masses m, and Mg, 
1.€. the initial values, be known for the moment t = 0: 


a os > > 

* (0) YO 0 (0) 7 

x4"), xo, 6, 0°. (47) 
Next, the center of mass motion 


> l > > i. > 
- (0 0 = | 
Xs = (m, x + my x") + t(m, u, + m, u,')], M=m,+ m, 


M* 
(48) 


be determined, and preparatory transformation (15) be carried out, which produces 
the effect that the common center of mass of the two mass points is in the origin of 
the system of coordinates and that by the initial values (47) the conditions (18) are 


satisfied. Next, the initial value be computed according to (19), the surface vector F 
by means of (20), and the energy E according to (21) (for the computation of which 
knowledge of the initial values u,( and ry‘) suffices). Herefrom there follow in 
accordance with (26) and (27) the constants C and G. By C the shape of the conics 
is already determined; for the conic described by %, it holds that: 


- Pe es 
C>0, ellipse with the semiaxes: a= —2, ppt: all 
C<0, hyperbola C M |C| 

m, G* 

C =0, parabola with the parameter: p= vee 


(49) 


1 The large semiaxis a is already determined by the constant C alone, i.e. by the 
knowledge of the initial values 7(® and ,. 
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The two conics are in that plane through the origin of coordinates whtch ts vertical 
to F. One focus 1s always in the origin. The center of the first conic has, in accordance 
with (43) and with respect to (38), (39), (30) and (19) the coordinates 
— E Gopy,+ (Mr — G?) x, ” a Gox,+(Mr—G?) y,| si 

™m GC r2 ’ ym é v2 
where the initial value yp 1s determined by (24). In the case of the parabola the 
direction of the axes 1s given by 


» (50) 


Xm? Vm = [—Goy,+ (Mr —G?) x] : [Gp x, + (Mr —G?) y,]. (51) 
The second conic corresponds to the first in accordance with the relation 
—— a . . . , . . 
X%_ = — mM,/m, x. Lor the determination of the course taken by the motion with 
respect to time the representations (35) — (38) may serve. 


Calculation of the Plane Three-Body Problem 


In the following, a method for the numerical computation of the trajectory 
of a missile moving in the field of gravity Moon-Earth will be demonstrated. 
This means, that the general developments dealt with must be specialized for 
the case of 3 bodies with the masses m,, m,, mz. Further, the following assump- 
tions may be made for reasons of simplification: 

1. The mass m, of the third body is infinitesimally small compared to the 
masses m, and m,. Therefore, the motion of the first two bodies is practically 
not influenced at all by the third: the two bodies m, and m, move as if they 
existed alone. The two bodies m, and m, thus move in elliptical orbits on a fixed 
plane, which we will assume to be the plane xy. 

2. As we wish to confine ourselves here to deal with plane solutions of the 
three-body problem, we further assume that also the motion of the third body m, 
takes place in the same xy-plane, which is a restriction that we intend to drop 
in our next paper. 

Following the general development we are now dealing with three mass points 
M,, Ms, Mz, the coordinate- and velocity vectors of which can be written down 
as 2-vectors because they are all located in the xy-plane and therefore have 
vanishing components 2, = w, = 0: 


Xp ae (25, Va), Up ie (UR) R= (1, 2,3). (52) 
The potential energy U, according to (3), is 


3 mM,M, Mm mM, m - 
Oe ee ee ; (53) 
Ne Yo "31 
with 
ae psy —_ y ) 2 
rr Fen — |X a (%_, — x1)? + (Ve — i) . 


In consideration of (4) we are able herefrom to calculate the derivatives: 
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Corresponding to the assumption 1., we put m,=0. Then follows: 


tts 
he rae : 


This operator can obviously be divided into two parts: 
D=D,+ Daz, 


the first of which acts solely upon the two mass points m, and m,: 
> ry a+ ry mM, — > ry 
D, = u, — ote (Ee Hie oh — Ss (Ro Ba) ee 
1 1 ox, | (Xp 1) au, 733 | 1 2) Ott, 
whereas the second part 


Ms => —_—> ; - oi 
res (X» oon Xs) 3u, (57) 
acts upon the third mass point. The operator D, contains only the indices 1 
and 2 and all derivation symbols with respect to these indices, so that it holds that 

D’ x, = Dy’ x; (k= 1,2; y= @, 1,2, aM 


from which the general conclusion may be drawn that 
Xp = (et H,) = (ei x,) (k= 1,2). (58) 
This means that the solutions x, and x, can be calculated according to the 
two-body problem; on the other hand, it is not possible to simplify the LIE series 


in a similar manner for %,, but it is necessary to set it up with the full operator D: 


(0) 


—_> - - t? —> {3 —> 
Se ek ey Eg ee Gee ! 
tq = (29 x.) =| %, + ¢ Dx, 4 Ty D® x, 31 D8 x, + 


with the following expressions for D” 5: 
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The next expression D‘ x, is already of a very complicated structure and will 
therefore not be used for numerical computation: 





m m 
RS Bae Pee Oe 
15 By,” + 2° ; ; 
23 








I 
- fe —- 
"12° 723 


Imtial Data 


In order to be able to continue the computation, it is now necessary to 
introduce the numerical values belonging to a suitably selected initial position. 
First of all, we have the mass 
numbers m,, see (6), and m, 
{see (7)]. It is not necessary 
to give m, numerically, it 
suffices to know that mz, is 
infinitesimally small compared 
to m, and mg. 

The initial position of m, and 
m, is chosen in accordance with 
what is shown by Fig. 1, i.e. at 
a point of time at which the dis- 
tance between the Earth and 
the Moon is the shortest; this 
shortest distance is ; 


7%) = shortest distance Earth—Moon = 3,63310- 101° cm. (65) 
The time of revolution T is: 
T = 1 sidereal month = 2,3605915 - 10® sec. (66) 





These data fully determine the motion of the two mass points m, and mg. 
From (40) and 


M = m, + m, = 4,04509- 10? [cm sec?) 


we calculate 


[cm sec~}}, 


(cm? sec~?]. 
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Now the formulas (26) and (21) must be used in which, in accordance with 
° finn ose o> 
the initial position chosen by us, 7 must be replaced by 7% and 4,2 by (v,')?; 


in consideration of (18) we thus obtain: 


m,|/2M 
MY) 


mM, 3 
_ ( 


- C = — 0,013 264 00+ 10° (em sec—?] 


', = 1,071 313 86 - 10° fem sec7!). 
Ms 


From x!) — x,( == rg and m, x, + mg x9'°) = 0 we calculate 


mM, 
x9 = — 7; ro = — 0,044 432-102’ cm. 
M° 

By means of (20) and (27), as the velocities v,‘°’ and v,") are vertical to the 
x-axis, we obtain: 


y_(0) = = 3,588 668 -102%cm. } 





M 


mM, 


9 
M - (0) o, (0) — 
z= xy Vy - 
Mo \ 


G? = 15,526 593 016 - 103° cm! sec~?), 


x9! y,'9) — 3,940 379 806-1015  [cm*sec-! 
(70) 


We further note that the initial value q‘®), which, according to (24), apart 
> ot i. a —> —> 
from a scalar factor, is equal to the scalar product of the two vectors x, and m,, 
which are orthogonal to each other, vanishes: 


Bi” 26 ow 
gi?) — | (x, 4,) =O; (71) 
t My Wes 


if in this connection (28) is taken into account, it follows for the initial state that: 
Cr? —2Mr,+G?=0 (72) 
or, after a slight transformation: 
(M— Cr)? = M: 7’ (73) 
and after drawing the square root: 
M — Cr, = | M2 — CG? = 0,228 558 683-1029 [cm sec] 


C70 _ 9.943 497 256 
iis aaa te cial 





-— = 1,059 886 495. 
Cr 
Thus, the orbits of the two mass points m, and mg are ellipses of excentri- 
city (45): 
_ )M?—CG@ & 


f —1— ~'0 _ 0,056 502 744. (75) 
M M 

1 The data which serve as basis are known only up to 3 to 4 valid figures, and 
therefore only about just as many figures of those calculated above can be certain. 
Nevertheless, 6 decimals were worked out, because the following numerical integra- 
tion process was computed with 6 decimals in order to keep the resulting errors of 
the integration process on as low a level as possible. 
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The semiaxes of the largest ellipse, which is described by the lighter mass 

point m,, are 
7 a — 3,803 581 - 101° 

4 

m7 _ — 3,797 505+ 101 

M | IC | 

the semiaxes of the smaller ellipse, which is described by the heavier mass point m,, 

are obtained in the easiest manner from the data given above by multiplication 


with the proportionality factor 


= 


2 _ (012 381 057, 


my 
a, = —? a, = 0,047 092 - 10” 
my, 


b, = 2b, = 0,047 017 - 101° 
my 
The center of the larger ellipse has, according to (50) {compare also (72)], 
the coordinates 
M canis 
—} x'9 = — 0,214913 - 101° | 
| sins | (79) 
Herefrom also the coordinates of the center of the smaller ellipse are obtained 
by multiplication with — m,/m,: 
s.r ae 
Sey ‘in Xm2 = 0,002 661 - 10 [cm], (80) 
Ym = 0. 


The motion is described by eqs. (35) — (39), which, in the present case, run 
as follows: 


owe M rae 
(ro— Mf) cos Ea =r] 1+ (A —1) cos 1a ag 


= [1 + 0,059 886 495 (1 — cos |/C 4)] 3,633 10-10! — [cm]; 


M M\ 1 ss 
t= GAt [ro—F) ean VCA = 


4 | C 
= [3,756 998 061 |/C A — 0,212 280698 sin /C 4]- 105 [sec]. (82) 
In order to evaluate (39), we mention that, in consideration of (72) and (74) 
it holds that 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 5 
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The angle « is here shifted by 180° as against the former definition (30), 
namely : 


x = arctg2? = arctg =! +x, (83) 


X9 1 


Therefore it holds here that %) = 0 and, in accordance with (39) 


. 
we thus obtain according to (38) 
7 4 arc sin dtl 8 
x —_—— ot fs "Gin, neal; sugpasneneanamiosmanapenst ° 
2 r/M?—CG? (85) 


For numerical computation it is not necessary to calculate the angle « itself, 
and it suffices to consider (81) and to compute 





_m_ VK . yc] 
| u + cos CA] = 
= [— 0,214 912 778 + 3,803 581 269 cos /C 4]-102 [cm], (86) 
Vo = le CA = 3,797 504 829 sin /C 2-102 [cm]. 
MI\Cc 


When computing the radical in the formula for y, it is advisable to use the 
following transformation: 





, 


2 = 2 
— Cr+ 2Mr—Gt= —Clr— a = 


C oe 
and if here (81) is introduced, in which case account must again be taken of (73), 
it is possible to write down this equation as follows: 


M\? nx, , M*-—CG? 
—cr+2mr—Gt=—c(y—¥) cos? /C A + — C = 
M?—CG ~ 
- —— sin? |/C A 


the sign of the root finally remains to be determined in such a manner that, 
with growing A, y, at first assumes positive values. 

The coordinates of the first mass point m, are best computed from (86) by 
multiplication with — m,/m, !: 


% = ——? x = — 0,012 381 057 x [cm], 
. P j 
(87) 
m 
Vy = — - Vo => 0,012 381 057 Vo [cm]. 
1 


1 It would, of course, also have been possible to carry out the operation the other 
way round and to calculate %,, y, first by means of the formulas which are analogous 
to (86) and then to calculate x2, y, by multiplication with — m,/m,. However, from 
the point of view of numerical calculation, this would not have been clever, because, 
in the case of multiplication with a number of the order of magnitude 80, about two 
decimals of accuracy would be lost. 








Vol 
5 
i195 
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The velocities are obtained by differentiation with respect to ¢ in considera- 
tion of (32): 


msinCA _ _ 3 sop gig gis ICA ou [em sec—}, 
¥ 


GC rn [A 4 
= — = 3,892 190 376 _— -10% — [emsec~], 


= — 0,012 381 057 u, [cm sec—?], 





= — 0,012 381 057 v, [cm sec]. 


It is advisable to select the initial values for the mass point m, in such a manner 
that the velocity of rotation of the Earth can be fully utilized when the missile 


is launched; for this reason, the initial velocity 7,'” of the mass point me is in 
Fig. 2 plotted orthogonal to the radius vector which is directed towards the 
center of the Earth m,. We set up the following numerical values: 


o = radius of the Earth + 200 km = 0,0657 - 101° [cm], 
(89) 


'v!°| = 10,93 km/sec = 10,93-105 — [cm sec~1]; 
the velocity chosen for this purpose is 
so high, that the missile ms, were it sub- 
jected only to the action of gravitation, 
would describe an elliptical trajectory, 
the vertex of which S would be about 
3,62- 101° cm distant from the center of 
the Earth and would nearly reach the 
orbit of the Moon. The proof of this 
assumption will now be formulated and 
founded in detail. The energy theorem 
permits to calculate the velocity nec- 
essary to reach a distance 7 from the Earth. Fig. 2 


Two-Body Problem Earth— Rocket 
Be m, the mass of the Earth, multiplied by the gravity constant, then 


[eS (90) 
2 0 2 r 
holds for a rocket launched from the Earth within the velocity vg = |u,‘|, 


wherefrom, because of 





m, = g R? (91) 
(where g denotes the Earth’s gravity and R the Earth radius 9) immediately 


[ 2 
Yut+-i= —2¢R. (92) 





The maximum distance 7»,, reached by a rocket is defined by 
(93) 


so that 





(94) 


is concluded for the launching velocity. 
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To cause a body to leave the Earth for ever (74, = 00) it is necessary that 
it attains the parabolic velocity 


(95) 


m, = 3,9956 - 102° cm’ sec—?, 
o = R+ 200km = 0,0657 - 102° cm (96) 
Vo « = 11,0296 - 10° cm sec} 
or 11,180-10°cmsec~! respectively is concluded in the launching from the 
surface of the Earth. 
From (94) with (91) 
2m 2m y a 
v= | Soe 1 (97) 
is concluded, wherefrom 


R 
Up = 11,0296 - 10? | | — cm sec~! 


'' max 
is obtained and for fy, = 3,62-10!%cm, vg = 10,929 01- 10° cm sec~}, as 
assumed. 


Three-Body Problem Earth—Moon— Rocket 


If Q is the distance Earth— Moon, regarded a constant, and m, the mass of the 
Moon, then the energy theorem furnishes for a rocket at the distance 7 from 
the center of gravity of the Earth 
= ee yt 2 _ 2 My 

: R A—R r A—r 
under the highly limiting assumption that the rocket moves on a straight line 
to the Moon. 

If we put 


) «6 


2 2 
2m, 2m, 


(99) 


Ms = 0,049 47 - 102° cm sec-?, 
A = 3,633 10-101°cm (shortest distance 79) 
we have 
a R 
Mes hom 


and therefore 


Up = 11,0296 - 10° | bx, 


’ max 


1 — . = 0,981 85, 


' max 


whereas 


eS — — — 0,061 866 4 
mM, A—R A— ' max 
represents a small correction. Taking into account the Moon, 
Up = 10,72 - 10° cm sec 
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is obtained. Taking into account that it would be sufficient to reach the neutral 
point between Earth and Moon (?maz= 3,549 - 101°), a velocity of 10,36 -10°cmsec~} 
is sufficient. 
With vy = [14:3 | we obtain for the ellipse of the rocket (Moon’s gravitation 
neglected) 
2 
ce =~" _ 42 2,16737-10! —[cm? sec-2], 
Q 
G* = 9v=0,71810-10%  [(cm*sec—*], 
, = 1,8435 - 101° [cm], 


v2 
3/2 
= > Oe». 5.5m = 0,4878 . 101° [cm], 
y2 m,— ov? 





2 
3 = 3,6214-10!° [cm]. (102) 


The half period, i.e. the time needed by the mass point m, in order to travel 
from the initial point to the vertex S is, according to (40) 


1 

—T,= _7™1_ — 3,934 - 105 sec 

2 c* /c* (103) 
= 4 days, 13 hours, 16 minutes, and 40 seconds. 


At the time ¢ = 0 the mass point m, is on the x-axis (see Fig. 2); however, 
in the course of the time given, m, has already completed part of its revolution. 
We must calculate the position of m, in order to be able to determine the angle 6 
(Fig. 2). For this purpose we must solve KEPLER’s equation (82) with respect 


to Ca: 
. T,* 10-5 = 3,934 = 3,756 998 |/C 4 — 0,212 281 sin |/C a. (104) 
Solution of Kepler’s Equation 
Solution of eq. (104) is best carried out by the method of a LIE series. We put 
Y=aX —esinX 
and seek the solution X for a given value Y in the neighborhood of an initial value 
=ax—esinx, 
e.g. x= y=0. This solution is: 

Y-y esin x Y-y | 
a—ecosx 2(a—ecosx)|a—ecos*x 
3 e? — aecos x | Y-y | 

6 (a — ecos x)? @— ecos*x 





X=x+ 
(105) 





+ 
In the above numerical case and with these terms of the series as well as 
with the initial values x = y = 0 we obtain the solution 
X = 1,096 
and after iteration we obtain the accurate value 
X = 1,097 401 5. 





306 W. GROBNER and F. Cap: 


Thus, the solution of (104) is 
//C A = 1,097 401 5 = 62°52’35,3”, 
so that it follows according to (86) that 


tgd = 2 —2,22481, 6 = 65°47'50”. 
2 
Thus, the following initial values for the mass point m, are obtained: 
x! = x,!°) — ocos 6 = — 0,071 367 - 101° [cm], 
y,'° = — osind — 0,059 925 - 101° [cm], 
u,' = vsin 6 =  9,96926 -10° [cm], 
v,'9 = — vcosd = — 4,48094 - 105 [cm]. 

As long as mass point m, is near point m, (Earth), its motion is influenced 
almost solely by the gravitational force of the Earth m,. It is therefore of good 
use to calculate the coordinates x,*, y,* and the velocities u,*, v,* of mass point 
m;, on the assumption that is influenced practically only by m, and that m, 
itself remains either at rest or performs a motion with uniform velocity; both 
conditions are satisfied with a fair amount of accuracy for the first quarter of 
the trajectory. The following formulas are obtained by calculation, where the 
numerical values of m,, 6, and C*, G*, are given in (6), (7), (106), and (102) 
respectively. The anomaly | C* 2* appearing here as a parameter must not be 
confused with the | C 4 occuring in the formulas (81) — (88). 

\/m.2 — C* G*2 m, ee C* em 
* — | my ee C* es OS * 7K o: — 
Xs | ce aa 605 | i Sahih . maa A* sin 6 


= x, + [0,728 853 — 0,755 788 cos |/C* A* + 0,444 900 sin |/C* A*] - 102° [cm] 


(107) 





+ 


¥s* = 9, + cos |/C* ar sind — 7 sin \/C* 2* cos 6 = 


=y,+ [l, 08 A ac * 4* — 0,199 971 sin |/C* A*) - 102° [cm] 











r= Viera Oye Ht = 2 + (9 — 2 cos OF 28 = 
= [1,843 534 — 1,777 eS ]-1029 ~~ [em], 


] os 
=? (e- Zs) yeasin ICP a* = 


= [1,252 232 |/C* a* — 1,207 604 sin /C*4*]- 10° —_—_ [sec], 


at j r* 


* 
_ 4%," _ pa me : sin [C*H* e088 + G* cos ae sin | = 


\c* 


y=io {1,112 67 sin \/C* A* + 0,654 98 cos //C* A*}- 105 — [cmsec~1), 


=7|+ yo \/C* 4* sin 6 — G* cos VC* 2° cos} = 





“oe rr xy [+ 2,475 48 sin //C* 2* — 0,294 40 cos //C* 2*]- 105 [cm sec~1}. 
sia 
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The trajectory of mass point mz, can be, according to our practical experience, 
described with great accuracy in the first quarter, i.e. up to a value of about 


\/c* A* = 2/2 by the formulas (108). In order to obtain a round value for | ci 
we put: 
\/C* a* = 1,5704118 (109) 
and thus we obtain from (108): 
t = 0,758 9155 [105 sec], (21* 4” 51,55 sec) (110) 
%_* = %, = 1,129 824 [1029 cm], 
Vg" = Ys = 1,410 337 [101° cm], 
U,* = Us = 0,604 26 [10° cm sec~1], 
U3* = vz = 1,343 65 [105 cm sec—?). 
If the value found for ¢ is inserted into eq. (82) and if the latter is solved, it 
follows that 
/C~=0,214, (112) 
and herewith we compute the following values according to the formulas (81), 
(86) — (88): 


= 3,638063 [10cm], 
= — 0,043358 [10cm], 
= — 0,009 985 [102° cm], 
3,501912 [102% cm], 
0,806478  [102®cm]; 
0,002 82 (105 cm sec~}}, | 





— 0,012 94 (10° cm sec~!), 

= — 0,227 57 (10° cm sec~!}, 

1,045 45 [105 cm sec~?}. 

From here onwards integration is to be carried out step by step with the 


aid of the formulas (58) — (63) in the following manner: From the values (111) 
and (113) calculate: 


| (114) 


ts = \/(%3 — %)? + (vg — 94)? = 1,842192  —[10!%cm),_ | 
rag = \ (iq — %)® + (¥y — Yo)? = 2447743 [10cm]; J 
a = 0,639116 [10-9 sec-2), | 
13 
™ 
a 
and according to (63) 
By, = 0,775 677 [rar ae* 1, 
By, = — 0,299 277 [10-5 sec—1] ; 
as well as according to (61) — (62): 
= — 0,741 80 {cm sec~?], 
— 0,909 79 [cm sec~?], 
= 1,36480 [10-5 cm sec~3}, 
= 494252 [10-5 cm sec~$}. 


(115) 


0,003 373 [10-29 sec-2): | 
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For numerical computation and for tabular compilation it is useful to express 
everything in the units 
102°cm = 10° km ym [102° cm3sec—?) 
10° sec. 
In order to be able to carry out the next step, it is necessary to take a suitable 
value for | C 4; the limits within which this value may be selected will be 
discussed later, but for the time being, we choose 





)C2=0,22 (119) 
for the next step. Thus it is possible to calculate the time ¢ from formula (82) 
t = 0,780 2136 '10° sec) ; 
the time which has in the meantime elapsed is 
At = 0,780 213 6 — 0,758 915 5 = 0,021 298 1 [10° sec]. 
Now the quantities 7, x,, y,,..., U, are calculated with the selected parameter 
value (119) from the formulas (81), (86) — (88): 
r= 3,638 344 102° cm], 
x, = — 0,043 296 (102° cm), 
¥, = — 0,010 261 (102°cm), 
X= 3,496992 (10° cm), 
Ye = 0,828728 102° cm, (120) 
u,—= 0,002 90 10° cm sec? |, 
v, = — 0,012 94 (10° cm sec? , 
U, = — 0,233 83 [10° cm sec—1]J, 
1) = 1,044 78 (105 cm sec}. 


The coordinates and velocity components of the 3rd mass point are calculated 
with the aid of the Lik series (59), for which, however, we have computed only the 
first four terms. The value At must therefore not be too high. It holds that: 

. ' MO il , At 

%_ = %_ + uy At + (D? x5) > (D3 xs) "7 : 
in this formula the quantities x’, #3’, (D? x)’, (D3 x5)’ must be replaced by the 
numerical values given for the preceding time. A part of similar importance is 
played by the apostrophe in the following expressions v,' etc. Thus, we find: 


' ' At? , At 
Xg == X3' + ts’ At + (D* x5)’ —- + (D* x3)’ os 1,142 527 10!%cm |, 
- ) 
, At? - 
V3 = Yai + v3 At + (D? ys)’ —- + (D* ys)’ a 1,438 751 10?°cm), 
- ) 
12 (121) 
Uz = Ug’ + (D? x3)’ At +- (D? x3)’ --)- = 0,588 69 1 cm sec! ), 
, / 9 , « , At? ‘ ~~ f 
V3 = U3' + (D? yg)’ At + (D3 yg)’ ->- = 1,324 55 10° cm sec~?}. 





It is now possible to complete the third step in the same manner as the second. 
When selecting the new parameter value \c A it is necessary to see to it 
that the resulting difference in time Aft be only so long that the sections of the 
Lig series (121) attain an assumed degree of accuracy. A simple criterion therefore 
is that the last terms act solely upon the last decimals, that e.g. 
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At? At? 


(D8 x5)’ and = (Dy) < 0,0003 


(the corresponding conditions for the two first series are generally weaker, so 
that these two will suffice). If-we use the expression 


Dy = Max {|[(D®%),  V(D¥ 9)" 
we are able to replace these conditions by the following: 


0,0006 0,025. 

ee 

as, however, ¢ is connected with | ci by means of eq. (82), one obtains, if A(| C A) 

denotes the difference of the two successive parameter values, at first 
At < (3,757 + 0,212) A(|/€ 4) = 4.A(//C 2); 

therefore the given accuracy is sure to be attained if the restriction 

0,025 

4D,, 

is imposed. Within the range of our calculations exposed here, the maximum 

values D,, are between’1 and 1,2 and therefore the length of step 0,005 would 


be appropriate for the parameter values | C 2. In the aforementioned calculation 
the length of step amounts however to 0,01, so that accuracy is correspondingly 
lower. 


Al< 





A(VC a) < 


(122) 





FOL « 
5 









Synopsis and Scheme of Mathematical Operations 


ie 






Numerical Data and Initial Values 











= M, + Md, 






= time taken by the Moon to revolve round the Earth (10° sec], 
2am\" 
Cc = e [102° cm? sec—?], 
T 
ar y 
]/22 
G =% | ——C [1045 cm? 
lr, 
sec], 






mM 
= angle of initial position Earth- Ps 


Moon with respect to the 
main axis (Fig. 3), = 


6 =angle of the initial position oe SS SSS ee 
Earth-Satellite with respect alka G 
to the straight line connecting ow ze 
the Earth and the Moon aes 
(Fig. 3), Fig. 3 
v = {u,| = initial velocity of 
the satellite m, [105 cm sec~*], 
0 = distance m,, m, at the beginning of the motion [102° cm], 


A 



















[102° cm? sec-?], 






[1045 cm? sec—?}. 
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2. Equations of Motion of m, and m, in Dependence on the Parameter \c A 
Corresponding to the initial angle t (Fig. 3) the initial value 
=. M C 7, 2M—Cr 
| C Ay = arc cos| a . _ a MiiM—c 7) | » (1238) 
is obtained for the parameter \c A, where it holds that 
0<\/CA<z for 0<tT<Q, 
O>\/CA>—x for a<1r<2z; 





compute 
r from (81) %1, ¥, from (87) 
t from (82) u,v, from (88) 
%», Vo from (86) Uy, Vv from (88). 


3. Preparatory Step (Computation of the First Part of the Trajectory of m, in Sole 
Consideration of the Gravitation of m,) 
mM, 


—o- ae 005 | C* ao (x +6) + 


— 


i | 
C* 


* pee, 
> es sin //C* A* sin (t + 6) (102° cm] (124) 


— 0 ~ Fheos/C¥2" sin e+ 0) — 


C* 
G* x 
"i sin | C* A* cos (t + 46) (102° cm]; (125) 


compute 
r* from (108) 
u,*,v3* from (108) 
g from (108). 
In the interval 
0< Ct < > 


it is possible to put with sufficient accuracy: 
X3* = Xz, ¥3* = Vs, Us* = Us, Ug* = U3. 

The connection between the parameter values |/C* 4* and |/C A is established 

by eqs. (82) and (108) and 
* =t— ty, (126) 
where ¢, denotes the initial value of the variable of time (82), i.e. its value for the 
initial value of parameter |/C A, which is given in (123) [solution of KEPLER’s 
equation (105)]. 
4. The Steps to Be Iterated 


At the beginning of the step the value of the parameter \c A is selected in 
such a manner that the difference between the newly selected value and the 
preceding one satisfies eq. (122); for D°x, and D*y, the values computed in 
the preceding step must be inserted. 
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With the new parameter value Vc A the values 


t, ’, *y, Vp uy, Vy, Xo, Yea» Uo, Ug 


are now computed by means of the formulas (81), (82), (86), (87), (88). 
If 


t!, %q', Yq’, Us’ Us’, (D®x5)’, (D*ys)’, (D® x5)’, (D® yg)’ 
denote the values in the preceding step, then 
At=t—t’ [105 sec] (127 


) 
and (121) should be used. With these now known values %;, y;, 4;, v; (¢ = 1, 2, 3) 
we calculate 7,9, 79, etc. according to (115) and (116), and B,3, B,, from (63), 
D? x, D® y, from (61), D? x,, D® y, from (62). 


5. Scheme of Mathematical Operation 





| From the preceding step the following values are available: 
t’, %', Vg’, Uy’, Ug’, (D? 5)’, (D? ys)’, (D® %3)’, (D® ys)’ 
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x % 
| , =, | i 
| Selection of VEa | | ~ 
| according to (122) | b, 
\ 
t \ 
| Computation of | : Computation of | 
y t,1, %y Vy Uy Uy, ye Va Uy Ug >) At=t—t —> %3, Va, Ug, Ug N 
(| according to (81) — (88) | according to (121) 
\ a i ae 
\ x 











Computation of differences 






| 3 — %, Uy — Uy, X%y — %q, Ug — Uy 


Vs — Vy Vg — Vy, Vg — Va, Vg — Ve 




































rd \ 
x at ce 
Computation of | Computation of 
Via) Yas, ™4/"13°,  Mo/%95°, Bis, Bas +! D? x3, D* ys, D® x5, D® yg 
according to (115), (116), (63) according to (61), (62) 
r, pve Pale i 
x 
For the next step there remain stored: | Pa 








a= 





a 
| 


t, %g, Vg, Us, D® %3, D* ys, D® x5, D® yg | 













In conclusion, we beg to mention that the present paper contains a report 
on work carried out up to about February 1959. In the meantime, investigations 
of the spatial three-body problem (two different computation methods), a novel 
closed expansion of the solution of the three-body problem according to the 
functions solving the two-body problem were carried out, and investigations 
concerning the launching of a rocket from the Earth to the Moon (three-body 
problem) in consideration of friction in the terrestrial atmosphere as well as of 
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the deviation of the Earth from the spherical shape, the four-body problem (three 
bodies and space ship) and systematical work on the astronautical computation 
of travel-routes (more rapid methods, graphical methods, calculation of correc- 
tion shots) in the approximated five-body problem — one small mass in the 
field of four moving large masses — have been begun. 
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A Rocket Borne Video Telescope for Observing Mars 


By 
D. H. Robey! 
(With 8 Figures) 
(Received March 16, 1959) 


Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


A Rocket Borne Video Telescope for Observing Mars. The problem of returning 
photographs of the Martian surface from space vehicles has been considered. An un- 
sophisticated CASSEGRAINIAN telescope in conjunction with a modified image orthicon 
pickup tube is suggested. By using a 12-in. aperture with an f-number of 31.7 and 
an aspect ratio of 0.10 on the camera tube, a picture covering a field of 26.3 x 263 n.mi. 
is obtainable when the vehicle is 105 n.mi. from Mars. Details as small as one n.mi. 
should be resolvable at the center of the image. By using 10 watts of radio frequency 
power at 2500 mc, a picture could be transmitted over the distance of 108 n.mi. in 
about 3.3 minutes. The corresponding bandwidth is 66 cps. 

A discussion of video bandwidth and system resolution has been included. 


Ein raketen-getragenes Fernsehteleskop fiir die Marsbeobachtung. Es wird das 
Problem untersucht, von Raumfahrzeugen aus gemachte photographische Aufnahmen 
der Marsoberflache zu tibertragen. Dazu wird die Anwendung eines einfachen 
CaASSEGRAINSChen Teleskops in Kombination mit einer abgeanderten Bildauffang- 
réhre vorgeschlagen. Bei Verwendung einer zwélfzélligen Offnung mit einem Offnungs- 
verhaltnis 31,7 und einem Bildseitenverhaltnis von 1:10 wird ein Objektfeld von 
26,3 x 263 Seemeilen erfaBt, wenn das Raumfahrzeug 10° Seemeilen vom Mars ent- 
fernt ist. Objekte der GroBenordnung von nur einer Seemeile sollten im Mittelteil 
des Bildes erkennbar sein. Bei einer Sendeleistung von 10 Watt und einer Frequenz 
von 2500 Megahertz k6nnte ein solches Bild tiber die Entfernung von 108 Seemeilen 
in etwa 3,3 Minuten tibertragen werden. Die entsprechende Bandbreite ist 66 Hertz. 

Die Fernsehbandbreite und das Auflésungsvermégen des Aggregates werden aus- 
fiihrlich besprochen. 


Un telescope fuséoporté pour l’observation de Mars. On a déja envisagé le probléme 
de ramener a l’aide de fusées des photographies de la surface de Mars. Un simple 
montage en CASSEGRAIN est suggéré en combinaison avec un tube orthicon a image 
modifiée. En utilisant un objectif de 12 pouces d’ouverture et / = 31.7 avec un tube 
d’allongement 0.10 il est possible d’obtenir une image couvrant un champ de 
26.3 x 263 miles nautiques quand l’engin est a une distance de 105 miles nautiques 
de la planéte. Le pouvoir de résolution au centre de l'image pourrait révéler des 
détails aussi petits qu’un mile nautique. Avec un émetteur de 10 watts a 2500 mc 
l'image pourrait étre transmise en 3.3 minutes sur une distance de 108 miles nautiques. 
La largeur de bande correspondante est de 66 cps. 

L’article inclut une discussion de la bande optique et du pouvoir de résolution 
du systéme. 


1 Convair Astronautics, Convair Division of General Dynamics Corporation, 
San Diego 12, Calif., U.S.A. 
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Terminology 
A Aspect ratio of television picture | P, Power received by ground antenna 
(height-width) P; Power radiated by transmitter 
A, Area of receiving antenna | R Distance between the rocket and 
B Bandwidth of transmitted informa- the earth 
tion s Smallest object, according to 
d Aperture of the reflecting telescope RAYLEIGH’s criterion, which can be 
Af Video bandwidth resolved by the prime mirror 
f Carrier frequency Si Actual size of s in the optical image 
& F/d, ~f: number Ss Smallest object which can be re- 
F Prime mirror focal length solved by the electro-optical system 
F, Camera tube frame rate St Actual size of an object which 
G; Gain of transmitting antenna | forms an image equal to one N, line 
h Distance between telescope and | S Linear size of the field correspond- 
target ing toa lin. x lin. image on the 
k BOLTZMANN’s constant pickup tube 
M _ Angular magnification Ree Absolute temperature 
N Ratio of wavelength (light) to | V Parabolic velocity for Mars 
2900 A V, Ground velocity of target with 
N, Cut off resolution of perfect lens | respect to moving space vehicle 
N.F. Noise figure of receiver vg Rate at which the telescope image 
N,. Equivalent optical pass band for | moves across the camera tube 
TV camera tube cathode 
N.(0) Equivalent optical pass band fora | Component of rocket speed per- 
perfect lens pendicular to the line of sight (to 
m, Raster line number for image the target), divided by the parabolic 
orthicon velocity for that particular altitude 
Nr TV line number corresponding to | ¢ sMF/|N-h, ratio of optical to camera 
the 10 percent response point tube resolution 
Nr _ TV line number A Wavelength of incident light 


Unless otherwise noted, when speaking of the number of TV lines, or raster lines, 
it is understood to be the number of lines per frame. 


Introduction 


“A perplexing (and irritating) circumstance is that professional astronomers 
with large telescopes are frequently unable to see canals (on the planet Mars), 
while amateurs with small telescopes claim they can see them in abundance” — 
R. S. RicHARDSON, Mount Wilson and Palomar Observatories. 

This ironical situation is probably a direct consequence of the following 
fundamental properties of the Earth’s atmosphere [1]: 

(1) Light scattering ability which reduces contrast and intensity; and 

(2) Refractive imperfections which degrade resolution (shimmer and boil). 

The former results from dust and haze, etc., while the latter stems from 
microscopic temperature gradients. It follows that an optimum aperture size 
exists for obtaining fine detail on planetary objects and moons, when looking 
up through the atmosphere. 

This. optimum aperture diameter is in the neighborhood of 20—24 inches. 
The increases in light and resolution resulting from greater diameters do not 
compensate for the losses of image size and quality [2]. 

The 200-inch telescope is no exception. It was not originally intended to be 
a fine detail instrument but rather a large light gatherer [3). 

Thus, if we want to resolve such classic questions as the existence of Martian 
canals, it is clear that observations must be made out of the atmosphere. 
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One step in this direction is being taken by the Harvard Astrophysical Observ- 
atory. Drs. MENZEL and DE VAUCOULEURS are building a 12-inch reflecting 
telescope which they plan to suspend from a balloon during Martian opposition 
in 1960. The planet is expected to come to within 56 million miles of the Earth 
at that time. For this distance, the RAYLEIGH limit of resolution is of the order 
of a hundred miles. This might be realized by a human observer in a dark, 
shimmerless sky. 

Mars, with its relatively clear atmosphere and colorful topography, will be 
invaluable as a rich source of optical information. However, ground resolutions 
of the order of thousands of feet are needed to provide answers to many questions 
of scientific interest. The futility 
of obtaining high resolutions at 
great distances is illustrated in 
Fig. 1. For example, a three-inch 
aperture can resolve 294 feet at 
a distance of 6000 statute miles. 
At 10® statute miles, a 500-inch 
telescope would be required to do 
the same job! The Earth is at a 
much greater distance. 

Fortunately it appears feasible 
to accomplish this by an _ in- 
strumented Martian rocket which 
makes use of either existing equip- 
ment or equipment which should 
be available within one or two 
years. Fig. 1. Aperture diameter needed to resolve 

It is therefore the purpose of 294 feet as a function of distance. Based 
this paper to suggest a rocket on RAYLEIGH’s criterion for the diffraction 
borne electrooptical system for limited case at a wavelength of 5800 A 
obtaining detailed pictures of Mars, 
and to estimate the system 
weight and power require- 
ments. 

Some of the basic 
considerations are outlined 
and used for the rough 
design of a practical low 
weight, reflecting telescope. 

The relative merits of 

reflectors and _ refractors 

are well known [4] and 

will not be discussed in 

detail. The reflector is 

preferred because it can Fig. 2. CaSSEGRAINian telescope and camera tube 

be used over a_ large 

range of wavelengths, being perfectly achromatic. Furthermore, when the field 
is small relative to the focal length, the CASSEGRAINian reflector is the lightest 
and most compact optical system available. 

An arrangement such as that shown in Fig. 2 appears most expedient. In 
essence, it consists of a parabolic reflector of diameter d and focal length F. 
Two auxiliary reflectors are also used. One is a hinged plane mirror which can 

22* 
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be swung into place for obtaining a wide field on low power. The other is a fixed 
hyperbolic surface which gives an angular magnification, M, and narrows the 
field by the factor M-}. 

The relative positions of the hyperbolic and plane mirrors are adjusted so 
that the focal planes coincide for either high or low powers. Thus the optical 
sensor does not have to move when the magnification is changed. 

The electrical part of the system consists of a television camera tube, magnetic 
tapes for image storage and bandwidth compression, power transmitters, attitude 
sensors and power supplies. 

Because of the expected proximity errors in the early missions to Mars, there 
is hardly any choice but to use a supersensitive optical sensor that operates in 
low intensity light. Image orthicons can respond to intensities as low as 
10-1° watt cm-*. They are also being improved with new cathode materials, 
light amplifiers, etc. However, the picture tends to lose fine detail at low light 
levels. The minimum exposure time for obtaining a single picture is also a func- 
tion of intensity. For example, in bright light pictures have been snapped in 
10-° seconds. In weak light the tube may require two or three normal scans 
before it discharges. 

An improved version of a high quality tube, such as the 6849, is needed. 
This is a three inch image orthicon with a usable area of about 1 in. x 1 in. 
It should be available with an improved target (for storage) in a year or two. 

The proposed system should give excellent results even if the probe misses 
Mars by several hundred thousand miles, although an altitude of 10° n.mi. 
was assumed probable and used as a working reference. 

The electrical resolution of the camera and TV bandwidth are discussed 
under ‘Picture Quality” and in Appendix A und B. A raster line number of 
460 was found to be adequate. 


Table I. Cassegrainian Electro-Optical System 





pag cage Field at No Raster 
Bp ene Sia 10° n.mi. Lines per 
dela - n.mi. Picture 


Aperture Effective 
Diameter Focal Length 
inches inches 





380 19 263 x 263 460 
20 1 | 6000 x 5000 460 





. Optical System 
iti 8 th Resolution Resolution 
fxs cs 6! at 10° n.mi. at 105 n.mi. 
ee feet n.mi. 


Angular Field 





5800 A 1400 ; 1/380 rad 
5800 A 1400 1/20 rad 


Diameter Plane Mirror: 6 inches 
Telescope Weight: 50 Ibs. or less Diameter Hyperbolic Mirror: 1.2 inches 


As indicated in Table I, a system resolution of the order of one nautical mile 
appears achievable in yellow light at an altitude of 10° n.mi. The over-all field 


would measure 263 x 263 n.mi. 
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To return a picture to the Earth from a distance of 10° n.mi. requires about 
2.2 x 104 joules of energy with the recommended system. An equal number of 
watts would be required if the information was transmitted in one second, which 
is excessive. However, a storage property can be introduced into the system to 
enable information to be transmitted over longer periods at reduced bandwidths. 
In the present system the transmission time is 33 minutes and the required power 
is 10 watts for each picture. 


Table II. Transmission Requirements 








email Equivalent asian Cut-off 
Altitude| _—‘ Field 36 3p Optical ee Line Frame Rate 

a : Ratio Number : ee z 

nmi. | nmi. Pass Band Number | F, (sec)~} 
4 4 Ny 8 . 
N,} Nr 

108 (2638) Ss x 263; #1 230 460 575 0.05 
105 26.3 x 263 0.1 230 460 575 0.05 
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Video Transmission Transmission Transmission 
Bandwidth Bandwidth Time Power 
(kc) B (cps) minutes watts 























66 
66 


33 


10 
10 









Tube type: Ruggedized 6849 with high resistance target and multi-alkali photo 
cathode. 
Transmission path length: 100 million n.mi. (9). 






1 N, given in lines per inch on the face of the image orthicon. 







Table III. Weight and Power Estimates 













Weight Power 


Component 
pounds watts 
















Reflecting telescope (12 inch) 50 








Image orthicon (3 inch) and circuitry 35 40 
Tape recorder and circuitry (RCA) 15 10 
10 watt transmitter (2500 mc) 20 40 
Command receiver 10 10 
Transmitting antenna (9 foot diameter) 30 — 
Solar cells (20 square feet) 30 ~ 85 
Batteries 10 — 






200 








However, if a 0.1 aspect ratio is used, a transmission time of only 3.3 minutes 
per picture is realizable. As indicated in Table II, the picture would be in the 
form of a strip with a width equal to ten times the height. Intermediate aspect 
ratios would give intermediate transmission times. The technique of televising 
strips parallel to the equator has some obvious advantages. 
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The method of determining bandwidth is outlined in Appendix B. The 
transmission bandwidth of 66 cps is obtained by using a slow scanning rate of 
0.05 frames per second, and recording the output on magnetic tape. On playback 
the tape recorder is reduced in speed by a factor of 100 which yields the 66 cps 
bandwidth. 

The weight of the entire system is about 200 pounds as shown in Table III. 
This includes sufficient solar cells to run all the electro-optical equipment including 
the 2500-mc transmitter which is assumed to deliver 10 watts of RF power at a 
25-percent efficiency. 


Light Intensity 


The albedo of Mars is about 0.15 as compared to 0.40 for the Earth. A signif- 
icant part of the Earth’s albedo can be attributed to the increased cloud cover. 
That is, the albedos of clouds average close to 0.5 as compared to 0.06 for the 
ground. About half the visual albedo of Mars can be attributed to haze, and 
most of this is on the sunrise side [7]. The excess appears to evaporate after 
about an hour. A vehicle with a direct orbit would get a good view of the sunset 
side during the approach. 

The low Martian albedo is an advantage when looking at bright objects such 
as possible lakes, hoarfrost on mountains, etc., because of the higher contrast 
with the decrease in diffused light. However, in going from | to 1.52 astronomical 
units, the intensity of sunlight drops to 43.3 percent of its value, and the solar 
constant is only 0.060 watts cm-*. It follows that the average brightness of 
broad areas on Mars is roughly 16 percent of the average brightness over similar 
areas on the Earth. This is in terms of a few miles, since the cross sectional area 
of Mars is only about 0.27 that of the Earth, and for large areas, ground curvature 
would be considered. Not much is known about the Martian atmosphere, but the 
continuous and band absorption in the Earth’s atmosphere causes a drop in 
visual intensity of roughly 30 percent for one way transmission or about 40 percent 
both ways. 

If there is a scarcity of oxygen and ozone on Mars then a much greater amount 
of ultraviolet light must reach the surface than we have on Earth. The absorption 
in the Earth’s atmosphere over the range 2200 to 3000 A is due entirely to ozone. 
KUIPER [7] believes that wavelengths as short as 1900 A will reach the Martian 
surface in appreciable amounts. This admits the interesting possibility of ultra- 
violet pictures. It also indicates that plant life, as we know it on Earth, would 
have to protect itself from this radiation — possibly by fluorescence or a protective 
skin. On the other hand, a type of plant life might exist which makes use of the 
radicals created by intense ultraviolet light. The radicals might be stored and 
used for warmth during cold nights. 


Camera Tube Picture Quality 


The quality of a television picture which is transmitted back to Earth and 
displayed on a kinescope, is strongly dependent on the electro-optical sensor, 
i.e., the camera tube and telescope. Degradations need not occur during the 
picture transmission phase if enough power is available to maintain the signal 
at the receiver well above the noise level. Similarly, losses in detail can be avoided 
by using a laboratory kinescope. 

High resolutions are realizable by camera tubes which meet the following 
requirements: (1) a good aperture response; (2) a fairly linear transfer char- 
acteristic; and (3) a high signal-to-noise ratio. These factors are prime indicators 
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of pickup tube quality. The raster line number, x,, is chosen after the quality 
of the tube has been selected. A conservative raster line number is 2 N,, where 
N, is the optical equivalent pass band (defined in Appendix A). For a high 
quality tube such as a ruggedized version of the 6849, N, is of the order of 200 
to 230. A raster line number of ”, = 460 would therefore be adequate for the 
tube. It is desirable to keep , large enough to do the required job but no larger, 
since the transmission energy per picture is proportional to %,. 

In commercial applications about 7 percent of the 525 raster lines are lost 
through vertical retrace, etc., so that only about 490 are realized. This is still 
greater, and more conservative, than 2 N,. 


Electro-Optical System Design 


About 5 N, lines are required to make out and distinguish a truck from a 
horseless carriage. If there are 230 lines on a one-inch picture, then details as 
small as 5/230 = 0.022 inches are clearly recognizable. Smaller objects can be 
seen but they may not render detail. As pointed out by C. T. SHELTON!, even 
stars which are equivalent to point sources can be picked up by camera tubes. 
For recognizing mountain ranges, lakes, craters, snow, and desert, etc., other 
parameters such as shape and contrast are equally important. Thus an optical 
image as narrow as one optical equivalent line, N,, might be recognized if, for 
example, it is a winding river. For a one-inch picture, this corresponds to images 
as small as 0.0044 in. We shall treat this as the practical limit of camera tube 
resolution at the present time. Pickup tubes are continually getting better and 
an optimistic estimate now may not be optimistic in one or two years. 

Referring to the optical part of the system, the smallest dimension, s, of an 
object that can be resolved with a mirror of diameter d, at a distance A, for 
monochromatic light of wavelength 4, is given by 


s=1.39hN x 10-5/d (1) 


where s has the units of h, 
d is in inches and N is the 
ratio of the wavelength in 
Angstroms to 2900 A. Thus, if 
4 = 5800 A, then N is 2. 
The resolving power of the 
mirror is given by the angle 
s/h in radians. Eq. (1) is 
plotted in Fig. 3. It is valid 
only on the axes of the lens. 103 
The actual size of s in the 


optical image, s;, is given by 
Fig. 3. Diffraction limited resolution obtainable with 
~~ sMFih a 12 inch aperture at three different wavelengths 
=139MNF x 10/d (s = 2.4284 110-* ft), at center of image 


(2) 
where M is the angular magnification and F the prime focal length. Objects 
smaller than s are diffraction limited. The limiting resolution of the camera 
tube is ordinarily not better than this and one can write 

sMFih=2¢/n, = C/N. (3) 


1 C. T. SHELTON, Radio Corporation of America, Defense Electronic Products, 
Camden 2, New Jersey, U.S.A. 
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where € is the ratio of the size of the limiting optical image to the size of the TV 
point image. 

The parameters s and A can be eliminated from Eqs. (1) and (3) to yield 

f: = F/d = 1.43 x 10°C/n,N M (4) 
where /: is the /: number of the prime mirror and n, = 2 N,. Once the /: number, 
the wavelength N, and the raster line number, u,, have been selected, the relation 
between magnification and mismatch, ¢, is known. 

Eq. (1) gives the approximate size of the smallest object resolvable in the 
image of a perfect mirror, according to RAYLEIGH’s criterion. Eq. (2) gives the 
actual size of this object in the image. For example, taking h = 10° n.mi., 
N = 2 (5800 A), d = 12in. and F = 20in., one obtains 

s = 0.23 n. mi. 
from Eq. (1), and from Eq. (2) 
s; = 0.000 046 3 in. for M = i, 
and 
s; = 0.000 88 in. for M=19. 

The resolution of the electro-optical system is given approximately by the 

Pythagorean sum of the electrical and optical resolutions. Thus, the size of 
the basic element resolved by the 
7s system, (N,’)—} is 


1 dy oi 
i I(x) + sa 


= sj (1+ ¢-?)? (5) 








where 
(4 = N5Si- (6) 
The factor (1 + ¢-?)1/2 also relates 
the size of the smallest object resolv- 
able by the system, s’, to s, ie., 
s’ = s(1 + ¢-*)¥? (7) 
which is plotted in Fig. 4. 
The linear size of the field which 
can be put on a lin. xX lin. cathode 
is given by 


z 
iS 
= 
=) 
5 
w 
x 
= 
_ 
e 
wn 
> 
” 














S=h|FM (9) 
where F is in inches and S has the 
units of h. The angular field, of course, 
is just S/h or 1/F M radians. 

If the plane mirror is swung into place, the magnification drops to unity 
and the linear dimensions of the field increase by the factor M. 

It is desirable to keep the weight of the complete telescope as small as possible 
without sacrificing too much optically. The weight of a 12 in. CASSEGRAINian 
telescope (not including gimbals, etc.), with the dimensions shown in Fig. 2, can 
be kept down to fifty pounds or less!. The optical resolution, according to Eq. (1), 
is plotted in Fig. 3 as a function of distance for three wavelengths (N = 1, 2, 
and 3). Objects with dimensions from 1000 to 2000 feet are not beyond the optical 
resolution limit. However the system resolution will be somewhat lower, depend- 
ing on the camera tube. 


Fig. 4. System resolution (s’) as a function 
of telescope-camera tube resolution mis- 
match ¢ 


1 According to ROLAND SHACK, Perkin-Elmer Corporation, Norwalk, Conn., U.S.A. 
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A high quality tube such as the type 5820 can have an N, as high as 230. 
Using this figure and taking the /-number to be 1.6, N = 2, and the magnifica- 
tion to be 19, the resolution mismatch ¢ = 0.20 (0.000 88/0.004 34). The system 
resolution is found to be s’ = 4.85 s. Hence from Fig. 3, at a distance of 10° n.mi., 
distances of the order of 1.1 n.mi. should be resolvable. If violet light is used, 
N = 1,¢=0.1 and s’ = 10s or about 0.95 n.mi. The improvement from using 
violet light is not so great because of the great mismatch between the camera 
tube and optical resolutions. 

Other system parameters, which can be found from Eqs. (1) — (4), are 
displayed in Table I. 

SCHADE [10] has defined an optical equivalent pass band, for a perfect lens, 
which is probably a more accurate concept than RAYLEIGH’s criterion. In his 
notation, the cut-off resolution, in lines per millimeter along the lens axis, N, for 
monochromatic light of wavelength A (microns) is given by 

2000d 2000 
Ne Fae ia — 
The equivalent optical passband for a circular stop is obtained from 
Nao) = 0.27/N, 
1.38 x 104 lines /j 
wane rae ines/in. 
Hence 
.25 x 10-54 Mf: in., 
which yields 
s; = 0.000 070 in. for M == I, 
and 
s; = 0.001 33 in. for M =19. 
These results are about 51 percent greater than the values obtained with 
RAYLEIGH’s formula. 
The system resolution can be found from 
Oe. —2)1/2 
N= g ttt (13) 
where ¢ = N,/N.). The parameter ¢ is now about 0.3 and the system resolution 
is approximately 3.48 s’’, where s’’ corresponds to the smallest object resolved 
with SCHADE’s perfect lens. In terms of RAYLEIGH’s criterion, s” = 1.51 s, 
so that the system resolution is 5.25 s as compared to 4.85 s, or about a difference 
of eight percent. This is well within the present approximation. 


Transmission Power 


If P; is the power radiated by an antenna of gain G;, P the power received 
by a second antenna of area A, and R the distance between the antennas, then 
P, = A, P;G,/4a R? 
where the term 42 R? injects the inverse square law, while the antenna gain, 
G;, is simply a factor giving the ratio of increased signal strength at the receiver, 

because of directivity, to the unit gain, or omnidirectional, signal strength. 
The ratio of signal power to noise power in the output of the receiver is of 
more interest than the received power. If the noise per unit bandwidth in the 
receiver is k T, where k is BOLTZMANN’s constant (1.37 x 10-*% joules/°K) and 
T the absolute temperature, then the noise power at the output of the receiver 
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over the entire band, B, is RT B (N.F.)?, where N.F. is the noise figure of the 
receiver. The signal to noise power ratio at the output of the receiver is then 


S? A, P,G; 


kTB(N.F.)2 kTB(N.F.)242 R? 
a ae single side band 
~ |3x2, double side band. 
The factor x has to be determined either empirically or by a wise estimate. In 
general it is usually between 1 and 10. 
Now taking the logarithm of each side of Eq. (14), and multiplying the result 
by 10 to obtain decibels, yields 


A B C D 
10 log | w 
3 x* 
E F G H 
+ 10 log (N. F.)? — 10 log P; — 10 log G, — 10 log A, = 0, 
where the capital letter above each 
term serves to identify that term. 


The physical significance of each 
term is listed below: 


2 


} + l0log4a R2+ 1l0logk T + 10 log B 








1.000.000 

A — Signal to noise power ratio 

B — Inverse square loss 

C — Noise power per unit band- 
width 

D — Bandwidth 

E — Receiver noise factor 

F — Transmitted power 

G — Transmitting antenna pow- 
er gain 

H — Receiving antenna area 
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If A,is in square feet and R? in 
n.mi.2, then term B must be mod- 
ified to read 


B = 10 logy) 4.65 x 108 R? = 
= 86.7 + 20 logy) R 


if term E is not changed. 

Fig. 5. Inverse square power loss Now using double sideband 
(86.67 + : transmission and taking the dis- 

tance equal to 108 n.mi. yields 





























DECIBELS 


246.7, R = 2.108 n.mi. 

— 204, T = 295° K 

18.2, B = 66 cps 

10, N.F. = 10 

— 10, P; = 10 watts 

— 35, f = 2.5 kmc, 9 foot parabola 

— 46.9, f = 2.5 kmc, 250 foot parabola 


MO SO twyr 
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When added up this gives — 6 db which is needed to offset the receiving 
antenna inefficiency. At the present time an 85-foot receiving antenna is a 
stock item which can be supplied for a few hundred thousand dollars!. However, 
the 250-foot size is in the design stage and should attain the same status in a 
few years. 


Information Storage 


A severe problem associated with picture transmission over great distances 
is obtaining the required power. The minimum energy required to return a 
picture to the Earth is fixed and determined by the inverse square law, electrical 
noise, and the feasible antenna sizes, etc. The power required is inversely propor- 
tional to the transmission time. By transmitting information at a slow rate over 
a long period the power level can be reduced to a value within the range of solar 
cells. Once this is achieved the transmission time is only limited by the lifetime 
of passive equipment. 

At the present time solar cells are available with 9.5 percent efficiencies in 
commercial quantities, and from 14—16 percent in laboratory quantities?. 
A packing factor of 0.85 is entirely feasible. This yields an overall panel efficiency 
of approximately 8 percent at the Earth’s distance from the Sun. 

However the efficiency drops off with intensity, so that at the heliocentric 
distance of Mars, which is about 1.52 A.U. the incident radiation is reduced to 
43.3 percent of its value at the Earth’s distance, and a typical high quality cell 
could drop from 9.6 to about 8.9 percent in efficiency. 

The power output is also a function of temperature, the higher the temperature 
the lower the efficiency in the measured range — 50 < T < 175 °C. The lower 
operating temperatures at the Martian distance would help offset the aforemen- 
tioned drop in efficiency. The solar constant at 1.52 A.U. is about 0.39 watts in.~*. 
Thus for each square foot of cell, at least 0.39 x 144 x 0.089 x 0.85 = 4.25 watts 
are available. 

The addition of a tightly packed solar cell matrix to an existing structure 
can be accomplished with a weight penalty of about 2 pounds per square foot or 
less. At the Martian distance, this is about 2.1 watts for each pound of matrix. 

A 10 x 10 ft. array would therefore weigh between 100 — 200 pounds and 
deliver about 425 watts for normally, incident sunlight. 

The use of photographic film for image storage is not feasible with the sensitive 
films now available. The radiation dosage resulting from primary cosmic rays 
in space over a period of 6 months is of the order of 3 Roentgens [5]. An exposure 
of 4 Roentgens will produce a density of unity on photographic film. Although 
such film might be used for photographing instrument panels, it could not resolve 
the fine details in the telescope image. A shield is not feasible since it would 
weigh more than the entire vehicle. 

Fortunately the image orthicon is not effected in this manner. It has a 
sensitive photoelectric surface which is exposed to the optical image. The released 
electrons are focused and collected on a glass membrane (target) where they are 
stored. The membrane is then scanned on the opposite side by a low velocity 
electron beam which removes a portion of the charge. 

In commercial tubes the resistivity of the target is not so high as to allow 
an appreciable storage for more than 1/30 second. Thus when they are used for 
slow scanning work, such as in the experiments of SHELTON and STEWART [6], 


1 D. S. Kennedy Co., Cohasset, Mass., U.S.A. 
? Hoffman Laboratories Division, Los Angeles 7, Calif., U.S.A. 
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it is necessary to reduce the temperature so as to increase the target resistivity. 
This helps to avoid the image smear which comes from charge leakage (the output 
signal is proportional to the potential of the scanned side of the target). 

They found that the resistivity doubled for each — 10° C temperature change 
in working with the 5820 image orthicon. A temperature of — 10° C was adequate 
for frame rates as low as one per three seconds, but no lower. The temperature 
can be dropped further but eventually the cesium, which enters the tube during 
the manufacturing process, condenses and builds up on the target, decreasing 
the resistivity. This puts a lower limit on the temperature. 

For the present application, a tube similar to the ruggedized 6849 is preferred. 
However it would have a high resistance target for increased storage capability 
and a multi-alkali cathode for increased sensitivity. Such a tube could be used 
to store images for minutes instead of seconds. However, because of planetary 
rotation, etc., the allowable exposure time is sharply circumscribed. Forced air 
cooling would be helpful if the tube was run for any length of time. The chief 
advantage of the 6849 over similar types stems from the wide target to mesh 
spacing. This cuts down the induced noise signals which result from mesh to 
target capacity changes (vibration). 

In taking a picture, the following procedure is recommended. The camera 
tube circuitry is first turned on with the optical shutter closed. After a short 
warmup, the shutter is opened and the scanning is started. The shutter is allowed 
to remain open for a period equal to the time of one frame or less, depending 
on the allowable amount of blurring. Regardless of how long the shutter remains 
open, the picture is scanned for the recommended time, say 20 seconds or longer. 
However, the longer the shutter remains open the greater the number of faint 
objects discerned. That is, the light level required is directly proportional to the 
frame rate, during the time when the shutter is open [6]. If it is opened for the 
full 20 seconds, objects could be seen which were only 8.3 x 10-4 as bright as 
objects detected in a normal 1/60 second scan. 

Another advantage of using slow scan rates is evident from the formula for 
bandwidth, 4/, which is discussed in Appendix B. It is seen that 4/ is directly 
proportional to frame rate. Since the power needed for picture transmission is 
proportional to 4/, it follows that lower frame rates require less power. Of course 
the total transmission energy required per picture will be about the same. For 
example, in going from a normal frame rate of 60 per second to 0.05 frames per 
second, the bandwidth is decreased by a factor of 8.33 x 10-4. 

Another factor which can help to reduce bandwidth is the aspect ratio. For 
example, by incorporating very little additional circuitry (powerwise and 
weightwise) the horizontal dimension of the picture can be reduced, at will, to 
a fraction of its size. The bandwidth would be reduced by this same fraction, 
as well as the transmission power. However the resolution in terms of lines/inch 
would be unaffected. It might even be better. For example, when looking at 
the Martian equator on low power, a strip 357.4 n.mi. high and 3574 n.mi. 
wide could give a lot of useful information. This can be accomplished with an 
aspect ratio of 0.10, at either one tenth the transmission power or one tenth the 
transmission time. 

Furthermore, in order to reduce the bandwidth by a greater factor, the video 
information can be fed to a variable speed tape recorder. The Radio Corporation 
of America is working with a small tape recorder which has the following spec- 
ifications: 

Weight: 15 pounds 
Size: 9in. x 9in. x 3}/, in. 
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Tape Dimensions: 600 in. x 0.5 in. « 0.0013 in. 
Tape Speed: 120 sec.-1 
Playback Speed: 1.2 in. sec.~} 
Frequency Response: 1 megacycle with S/N of 30 db 
Power Requirements: 3—5 watts 
g — load (without shock mounting): 8—10 g in any direction. 
Using this recorder with a 100:1 speed reduction the transmission time 
would be of the order of 33 minutes per picture per unit aspect ratio. However 
with a 0.1 aspect ratio, each picture would take but 3 minutes and 18 seconds 
and the resolution would be somewhat better. This would correspond to a 10: 1 
reduction in speed.’ Also, the picture would be in the form of a narrow strip. 
Another possibility would be to transmit directly with a 10 percent aspect 
ratio, leaving the tape recorder out altogether and using a scanning rate of 
0.005 sec.-1. This would lead to a 66 cycle bandwidth with a transmission time 
of 3.3 minutes per picture. 
Some of these results have already been summarized in Table II. 


Image Motion 


In order for a vehicle to become a satellite of Mars, or to have a significant 
probability of coming close to the Martian surface, it should have a relative 
velocity less than the parabolic veloc- 
ity V, which is plotted as a func- 
tion of altitude in Fig. 6. The ground 
velocity of the vehicle will be some 
fraction, 7, of V. At altitudes of 
several thousand miles, the angle 
between the probe and the Martian 
velocity vectors will ordinarily be 
small for most orbits of interest. The 
vehicle’s ground velocity component 
will therefore usually be much less 
than the parabolic velocity, assum- 
ing that required braking by ret- 
rorockets, has already been accom- 
plished. A value of 7 = 0.1 may 
therefore still be conservative. 

If the telescope is held fixed in 
direction, then the actual ground 
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velocity, V,, is given by the sum of 
n V, and the rotational velocity of 
the planet. The Martian equatorial | \ 
velocity is about 0.13 n.mi. sec.~1. 7 or 
For equatorial observations, the two iil aces ua ciilline 
extremes are where the components 
either add or subtract directly and Fig. 6. Parabolic velocity versus altitude for 
only these cases will be considered the planet Mars 
hereafter. 

The rate at which the ground image moves across the focal plane, v,, is given by 

v= V,FMh-| in. sec.—}, (15) 


where F is in in., V in n.mi. sec.—! and A in n.mi. 
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The maximum exposure time depends upon the speed at which targets move 
across the image and the allowable amount of smearing, assuming that Compen- 
satory rotating mirrors are not used. This, of course, ties in with the resolution 

capabilities of the photo- 
cathode. A line number of 
sa Sete. aciimaas Sa 230 in.—! yields a resolution 

ROTATION | of 0.0044 in. The width of 

| | ae | the smallest detail in the 
ane a 2} optical image varies with 
| | magnification, | wavelength, 
24 aperture, etc. I‘or the present 
Be system, with M = 10, this 
width is 0.00088 in., and 
hence the system sees an 
elemental width of 0.0045 in. 
(as implied by Fig. 4). A 10 
percent movement of this 
Fig. 7. The two straight lines give an indication of the elemental width should not 
maximum allowable exposure time with the suggested  serjously modify the resolu- 
electro-optical system, as a function of altitude and tion. This corresponds to 
magnification, when observing the equatorial regions about a 44 percent movement 
of Mars (the worst case). It is based on the criterion of the smallest detail resolved 
that the smallest detail resolvable by the system does , 
not move more than 10 percent of its width. Curves optically. 
A show the increase in exposure time obtained if the The time required for this 
orbiting vehicle has a horizontal velocity component is given by 
of the order of 0.10 the parabolic velocity at the 
same altitude and if the vehicle has a direct rather 6 ine I 
than retrograde orbit. Curves B show what happens D Ny Vg (16) 
when the planets rotation is compensated by a slow 
lateral translation of the camera tube = 


ALTITUDE (N. MIL) 


1m 


MAXIMUM EXPOSURE TIME ( + 


5n,V,FM- 


The curves in Fig. 7 are based on the above equation. The two solid straight 
lines take only the planet’s rotation into account. The curved lines, A, show 
the effects of a vehicle ground velocity component equal to 0.10 parabolic velocity 
and moving in phase with Mars, i.e., direct rather than retrograde. The lines, B, 
indicate what happens when the planet’s rotation is compensated by a slow 
lateral translation. It is seen that for distances less than 3 x 104n.mi., the 
planet’s rotation can be advantageous, and compensation is not necessary (assum- 
ing a direct orbit). At greater distance it can increase At by an order of magnitude. 


Appendix A 
Relative Response 


The response voltage of a camera tube, when looking at alternate black and 
white stripes, depends on the widths of the stripes. Coarse, wide stripes or lines 
give larger voltages than thin, fine lines. A typical curve of relative response 
voltage as a function of the number of black and white lines, N, is shown in 
Fig. 8. The maximum value of the curve is normalized at one volt. A curve of 
this type comes close to completely defining camera tube resolution. The limiting 
value of resolution occurs when the response is down to where the signal to noise 
ratio is approximately equal to 6, or where the response voltage is of the order of 
0.10, or 10 percent of its maximum value. 
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The curve gives the use- 
ful optical pass band in terms 
of the number of television 
lines. 

However, the cutoff value 
of the curve, where the first 
zero occurs, should never be 
used. A single number which 
gives a practical pass band 
can be obtained by finding an 
equivalent area as shown in 
Fig. 8. This gives what is a 
called the optical equivalent a eileen 
pass band N,; it is found ; ig ie 


TYPE 5820 
oc 





RELATIVE RESPONSE (VOLTS) 


ee we ote ee 





* N 


! 
by squaring the ordinates to 0 100 200 300 “we 
get the dashed curve, and LINE NUMBER (N:) 
equating the resulting area 
to the area of a rectangle 
of width N, and unit height 


[8]. 








Fig. 8. A typical curve of relative response voltage 
versus line number which illustrates the meaning of N, 
geometrically 


Appendix B 
Bandwidth 


Not much is gained by going to television line numbers which are higher 
than the 10 percent response point in Fig. 8. If the corresponding line number 


is denoted by N7’, then the electrical frequency corresponding to N,’ is given by 
Af =n,N,' F, A/2 (17) 

where F, = frame rate, 

and A = aspect ratio. 

The parameter N,’ may be 20 to 50 percent greater than ,, depending on the tube. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


On Mid-Course Guidance in Satellite Interception. Guidance has been defined as 
the systematic process of measurement, computation, and control required to assure 
that a vehicle achieves a desired position in space-time. This paper discusses a 
computational technique applicable to a particular type of space guidance problem. 

The computational methods required for space guidance will be different when 
the orbital path is everywhere close to a strong single force center as compared to 
when it lies in a region influenced by several force centers. The methods might also 
be quite different for a vehicle (hereinafter called the “‘rocket’’) whose corrective 
thrusts are impulsive in character as opposed to one employing a small sustained 
thrust. Finally, one can distinguish between preliminary or first order guidance 
methods and precision or final guidance corrections which take into account the 
presence of irregularities, e.g., oblatenesss of bodies, radiation pressures, etc. 

Whether for destructive purposes or for transfer of men or materiel’, there will 
be a desire to rendezvous with orbiting earth satellites. It is assumed here that the 
intercepting rocket vehicle has attained an orbit (either it is on patrol, or the initial 
guidance has been accomplished, but with some error) and small mid-course velocity 
corrections are desired to place the rocket in proximity to the satellite so that terminal 
guidance schemes may effect the rendezvous. This is, then, a central force, mid- 
course, guidance problem of the first-order correction type involving small, impulsive, 
corrective thrusts. Precision mid-course guidance may be attained by repetition of 
the scheme at several points enroute. 

SKALAFURIS and SCHILLER [2] have considered the special case of this problem 
when the satellite orbit is circular and the rocket is in the satellite’s orbital plane. 
This paper considers the general case of the elliptic satellite orbit with the rocket 
orbit not coplanar. Sections I and II develop the guidance equations, Section III 
describes a method of solution based upon the impulsive correction assumption, and 
Section IV provides a simple numerical example of this general guidance method. 


Uber die Flugsteuerung zur Anniherung an einen Satelliten. Die Flugsteuerung 
ist als der systematische MeB-, Berechnungs- und Kontrollvorgang bezeichnet worden, 
um einen Flugk6rper sicher in eine gewiinschte Raum- und Zeitposition zu bringen. 
Der vorliegende Aufsatz behandelt ein Berechnungsverfahren fiir einen speziellen Typ 
von Flugsteuerungsproblemen im Raum. 


+ This work was performed at Caywood-Schiller, Associates under Air Force 
contract AF33(616]—3415 for the Weapons Guidance Laboratory, Wright Air 
Development Center, Dayton, Ohio, U.S.A. 

* University of Illinois, Chicago, and Caywood-Schiller, Associates. 
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Die Berechnungsmethoden fiir die Flugsteuerung weichen voneinander ab, wenn 
die Flugbahn durchweg in der Nachbarschaft eines starken Einzelkraftzentrums 
liegt, oder wenn sie in dem EinfluBbereich mehrerer Kraftzentren ist. Die Methoden 
k6nnen sich auch wesentlich unterscheiden, wenn Flugk6érper (in der Folge kurz 
,,Rakete’‘ genannt) mit stoBartigem oder aber schwachem, andauerndem Korrektur- 
schub vorliegen. SchlieBlich kann man zwischen einer ,,vorlaufigen‘‘ Steuerung erster 
Ordnung und einer ,, Prazisions-“‘ oder endgiiltigen Steuerungskorrektur unterscheiden. 
Die letztere beriicksichtigt auch UnregelmaBigkeiten wie ggf. abgeflachte K6rper- 
gestalt, Strahlungsdruck usw. 

Das Problem des Zusammentreffens (der Rakete) mit einem die Erde umkreisenden 
Satelliten liegt vor, entweder um den Satelliten zu zerst6ren, oder aber, um Menschen 
bzw. Material umzuladen. Es wird nun angenommen, daB die Abfangrakete schon 
eine antriebsfreie Flugbahn angenommen hat (sei es ein Aufklarungsflug oder eine 
nicht fehlerfreie vorlaufige Flugsteuerung ist schon abgeschlossen), und kleine Ge- 
schwindigkeitskorrekturen wahrend des Fluges sind erforderlich, um die Rakete in 
die Nachbarschaft des Satelliten zu bringen, so daB eine Endsteuerung das Zusammen- 
treffen bewerkstelligen kann. Wir haben dann ein durch eine Einzelkraft bestimmtes 
Flugsteuerungs-Korrekturproblem erster Ordnung vor uns, das auf dem Einsatz 
kleiner stoBartiger Zusatzschitibe beruht. Prazisionsflugsteuerung kann durch Wieder- 
holung dieses Vorganges an verschiedenen Stellen der Flugbahn erreicht werden. 

SKALAFURIS und SCHILLER [2] haben das Problem dieses besonderen Falles unter- 
sucht, wenn die Satellitenbahn kreisformig ist und Rakete und Satellit in derselben 
Ebene kreisen. Die vorliegende Arbeit behandelt den allgemeinen Fall einer ellip- 
tischen Satellitenbahn, die nicht mit der Raketenbahn koplanar ist. In den Ab- 
schnitten I und II werden die Flugsteuerungsgleichungen entwickelt. Abschnitt III 
beschreibt eine Lésungsmethode, die auf der Annahme stoBartiger Korrekturen 
beruht. Abschnitt IV bringt ein einfaches numerisches Beispiel fiir diese allgemeine 
Flugsteuerungsmethode. 


Le guidage 4 mi-course de l’interception d’un satellite. Le guidage a été défini 
comme un processus systématique de mesure, calcul et contréle requis pour placer 
un véhicule en un point défini de l’espace-temps. L’article met en discussion une 
technique de calcul applicable a un probleme de guidage d’un type particulier. 

Les méthodes de calcul requises par le guidage seront différentes suivant que 
l’engin se meut au voisinage d’une force d’attraction centrale intense ou qu’il se 
trouve dans un champ résultant de plusieurs centres d’attraction. Les méthodes 
different aussi pour un engin (ci-aprés appellé ‘‘fusée’’) dont les poussées correctrices 
sont de nature impulsive ou de nature faible mais continue. On peut enfin distinguer 
le guidage préliminaire ou de premier ordre et le guidage final ou de précision qui 
tient compte d’irrégularités telles que l’aplatissement des corps et les pressions de 
rayonnement. 

Que ce soit dans un but de destruction ou dans le but de transférer des hommes 
et du matériel, se pose le probleme du rendez-vous avec un satellite orbital. On fait 
ici lhypothése que la fusée d’interception est placée sur une orbite, impliquant que 
le guidage préliminaire a été effectué fut-ce avec quelque erreur, et que de faibles 
corrections de mi-course sont nécessaires pour la placer au voisinage du satellite ot 
le guidage final est appliqué pour effectuer le rendez-vous. Ceci est donc un probleme 
de guidage du premier ordre, impliquant.de faibles corrections impulsives de mi- 
course dans un champ de gravitation central. Le guidage 4 mi-course de précision 
peut étre obtenu par la répétition en cours de route du procédé en question. 

SKALAFURIS et SCHILLER [2] ont considéré un cas particulier de ce probléme, 
l’orbite du satellite étant circulaire et la fusée se mouvant dans le plan orbital du 
satellite. Nous considérons le cas général de l’orbite elliptique, la fusée étant placée 
dans une orbite de plan différent. Les équations de guidage sont développées dans 
les sections I et II, la méthode de solution par corrections impulsives est décrite dans 
la section III et la section IV est dévolue a un exemple numérique simple de cette 
méthode générale. 


Astronaut. Acta, Vol. V, Fasc. 6 23 





330 G. W. MORGENTHALER: 


I. Conditions for Rendezvous 


It will be assumed that the phase-space coordinates of rocket and satellite 
can be measured with sufficient precision for mid-course guidance calculations 
(see [1] and [4]). Well-known methods (see for example [1], pp. 181—184) can 
then be applied to determine the orbital elements from the measured data. 

As in Fig. 1, let the satellite’s orbital plane be chosen as the xy-plane of a 
CARTESIAN coordinate system. Let the perigee of the elliptic orbit lie on the 
positive x-axis, the origin coinciding with the focal point, i.e., with the center 
of the earth. If a polar coordinate system is simultaneously used in the xy-plane, 
the equation of path for the satellite in that plane is 

2 
= ae “€") ' (1) 
+ecos 6 
where 7 and @ are the radius vector and polar angle to the present position of the 
satellite, and a and « are the length of the semi-major axis and the eccentricity 
of its orbit, respectively. 

Let 7% = (Xo, Yo 2%), and Vy = (Xp, Vo, 29), be the vectors representing the 
present position and velocity of the rocket vehicle, respectively. The orbital 
plane of the rocket contains the origin, and hence its equation may be written 

(79 x Vo) 7 =0, (2) 
where 7 = (x, y, z) is a generic position vector. If a polar coordinate system were 
likewise instituted in this orbital plane, the equation of path of the rocket in that 
plane (assuming total energy is negative so that elliptic motion results) is 


ais 1+ - cos ( 6 — 6,) (3) 


where 4 and é are the length of the semi-major axis and eccentricity of the ellipse, 
respectively, and (7, 6) its polar coordinates in that plane. 
The constants é and 4 can be written in terms of 7 and Vy: 
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where 
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oe Xq X + Vo Vo + 200 2 
\%o2 + Yo? + 207 %o2 + 0? + 49?) 
Using LAGRANGE’s identity, 
sin? 4 = (%o Yo — Yo Xo)” + (% %o — = %q 4)” + (20 Yo — Yo%o)* 
(x9? + %9? + 292) (%o? + Ho? + 29?) 





and hence, substituting, 
& (¥, V,) = a 2 [(% Vo — Yo Xo)” + (2% Xo — %o%o)* + (2 Yo — Yo 40)? 
id \ xo? + Yq" + 2" 
4 (Fo? + Vo? + 20”) [(% Yo — Yo Xo)” + (20 Xo — %0 40)” + (20 Yo — Yo%o ay" 
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For 4, the following well-known expression may be written: 


’ Me | Xo" + Vo" + 29” 

ee (6) 
2u— / %? + Vo? + Zo 2 (7,2 - + vo? + i? ) 

In general the orbits will be skew, and since the vehicles are each earth 

satellites, the orbital planes will intersect in a line through the center of the earth. 
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Fig. 1. Geometry of interception 





The equations giving this line of intersection, L, are 
(Fg X Ve) -F =O 
7-k=0, 
where & is the unit vector along the z-axis (see Fig. 1). 
In CARTESIAN coordinates this line in the xy-plane is given by 


(Vo 2 — 2 Yo) ¥ + (Zp % — %p 2%) ¥ = 9, (7) 


and the slope of this line in the xy-plane is 


tanA = Zo Yo — Yo*o. “= 


% Xp — Xp % 
This defines 4, OS A<a. 
It follows that 


2 Xp — %o% 
cos A = ——— (9 %9 = %0 40) ae 
[(zo % — %o 40)? + (20 Yo — Yo %9)?]"? 
where the sign is chosen so that cos 4 has the sign of tan A. If interception is to 


occur in the first or second quadrant, the radial distance 7; at the point of possible 
interception is found by substituting (9) into (1), giving 
a " ae 1/2 
Ae _ a(l — &*) [(% % — % Zo)? + Le. Yo — Yo %o)"] | i 
[(2o % — %o 49)? + (200 — Yo 40)2)¥? + € (2 %y — Xp 4p) 


(9) 
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If interception occurs in the third or fourth quadrant, cos (A+ 2) is used, thus 
in effect choosing the opposite sign in (9). 

If there is to be an interception: 

a) the rocket must reach radial distance 7; at the same time as the satellite, and 

b) both vehicles must lie along the same ray from the origin when they attain 
distance 7;. 

The time required for the satellite to go from its present radial distance, 
7, = (xs, Ys, 0), to the radial distance 7; can be expressed by LAMBERT’s expres- 
sion for time along an elliptical path (see [4]). A more useful expression for our 
purpose is developed in [2] using the energy integral to express velocity, as 
follows. Write 





ran) = Fe sins (- =") ~e] | is ‘ (11) 


It is assumed in this expression that neither 7; nor 7, is greater than apogee 
distance (or less than perigee distance) and that they correspond to points on 
the same branch of the ellipse. If apogee (or perigee) distance is attained enroute, 
the limits of integration go from 7, to apogee (or perigee) distance, and then from 7; 
to that same distance, the total time being the sum of the two time integrals. 
If it were desired that the time always be positive, max (7;,7;) could be used 
for the upper limit and min (7;,7,;) for the lower limit. 

A similar time expression may be written for the rocket as it traverses its 
path from radial distance 7) to the radial distance 7;. In this case, of course, the 
constants of motion for the rocket must be used in (11), ie., 4 and é. 

The condition that the rocket and satellite will each reach radial distance 7; 
at the same time is then expressed by 


. qsl2 vr’ —a / ‘ 2] = ie Po) 
F (7,, V,) = Vz sin (“=*|- —€ | (= _ 
/ E bos 
Me em % 


Q3l2 r' i Wr ~h2" =" V,) 
sin! | —_— é |/ = @. (12) 
Va we en 

The second condition, that when the vehicles each attain radial distance 7; 
they lie along the same ray from the origin, is equivalent to the demand that 


in the rocket’s orbital plane the angle between L and 7, be equal to the angular 
distance travelled by the rocket in going from radius 7, to radius 7. 
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In the rocket’s orbital plane the initial polar angle of position is given by 
a 
b= 4,+ arccos| - — —1, (13) 
éy, 
where 6, is an angle between 0 and 180° and 6, is the polar angle to the axis of 


the rocket ellipse. Larger 7) correspond to larger angles. Similarly, when the 
rocket reaches the radial distance 7;, its polar position angle will be 


6; = 6, + arc cos E i —|. (14) 
On the other hand, the angle between the initial position vector 7, and the 


line L of intersection of orbital planes is obtained using the fact that the unit 
vector along 7%) has direction cosines 








| ae ee Yo 

\ x9? + Yo" + 25? \ x0? + 99? + 29? 

while LZ has direction cosines (+ cos A, + sin A, 0), A being given by (8). The 
ambiguity in sign corresponds to interception in the third, instead of the first, 
quadrant of the xy-plane; or in the fourth, instead of the second quadrant. 
If U is defined as the cosine of the angle between L and 7, then 


Xo (% Xo — Xp Zo) + Vo (Zp Yo Yo%o)_ ene ee (15) 
\/ x9? + Yo? + 2? ) (2 % — Xp 2p)” + (29 Yo — Yo 20) 
The second condition for interception is then given by combining (13), (14), 
(15), as 


U=+ 








a(l— 


EN) 


G (%, Vo) = arc cos| 


— arccos U = 0. 


Expressions (12) and (16) are two constraints upon the three components of 
velocity %, Yo, 2) such that if the components satisfy these constraints, intercep- 
tion will occur at the position (7;, A) [or (7;,4 +.)] in the xy-plane. If either 
of these constraints is not satisfied by the particular Vy = (2%, Vo, 49) which is 
observed after the initial guidance stage, then midcourse guidance should compute 
corrections 4%, 4p, Az such that the new velocity components (%) + 4%), 
(Yo + A), (49 + 4%) will satisfy (12) and (16). 

With two constraints and three components, an infinite number of velocities 
(V, + AV.) will result in interception. Geometrically, F = 0 and G = 0 are 
surfaces, and the infinite set of solutions are the points [(%) + 4%), (vp + 4%), 
(49 + 4% )] along the curve of intersection. It is thus possible to impose one 
additional ‘‘mission” constraint which, together with (12) and (16), will specify 
the unique AV) = (4%, Ay, Mz) required to accomplish the full intercept 
mission. Various mission constraints will now be considered. 


II. The Intercept Mission Constraint 


Since this paper is concerned with the general principles of mid-course guidance 
for interception, rather than with the methods appropriate to a particular 
satellite intercept mission, several basic maneuvers will be examined. Particular 
military or scientific missions might then be built from these basic maneuvers. 
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A. Minimal Mid-Course Power 
If we assume that the energy expended by the mid-course guidance impulsive 
correction is proportional to the velocity increase, the measure of the energy 
expended is 
M2 = (V,+AD,)- (Vo +AV,) — Vo: Vy =2 (Vy: AV_) + (AV,- AV») = 
= 2 [Xp Ax + Vy AVq + 4 tg] + [A%q? + Ayo? + As,?). (17) 
An intuitively appealing measure which has the additional advantage of being 
independent of the velocity is 
M = AE, = | (Ax)? + (A)? + (4%)2. (17’) 
Because of the paucity of rocket power, it may be desirable to select the 
correction AV, in such a way as to minimize (17) or (17’) subject to (V, + AV,) 
satisfying constraints (12) and (16). In the sense of impulsive corrections, this 
would also minimize the shock to passengers or pay-load. 


B. Conditions on the Velocity of Impact 
The velocity of impact may be computed as follows. At the time of impact 
the common radial distance is 7;. The satellite’s radial and transverse velocity 
components at impact are 
given (see [2], p. 8) by 


Similar expressions, but 

with @ replacing a and 

é replacing e, will yield 

velocity components V, 

and V, for the rocket ship 

al at the point of intercept 

ion. Fig. 2 shows these 

Fig. 2. Velocity components at impact point velocity components at the 
time of impact. 


The angle 7 between V, and Vo equals the angle between the two orbital 
planes. Thus, 


ey Ok TS 


7 x (Vo + AD,) 


___ % (Yo + AV) — Yo (%o + A%) 





Velie Aig ay +A] + + 4%) — neo + AB) (valle Fie) — volte PAR) 
(19) 


The impact velocity, V;, can be found from the equation 
M? = V? = (V, — V,)® + (Vp — Vocosm)? + (Vesinn)?, (20) 
with V,, V,, Ve, Ve, and » specified by the relations (18) and (19). For destructive 
purposes it might be desirable to maximize this impact velocity and, for purposes 
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of materiel’ transfer, to minimize it. In the latter case the terminal guidance 
problem would be less severe. Of course, expression (20) can be stated in terms of 
Xo, Vo 29, Xo Yo» 29 by using the formulae given earlier. 
C. Zero Relative Radial Velocity 

Unless the rocket is initially in the satellite’s orbital plane, it is not possible 
to effect interception at a point of tangency of the curves by selecting a single 
set of corrections 4%), Ap, 4%). The rocket must first enter the satellite’s plane 
and then a single correction may be made to achieve tangent orbits. 

It may be desirable, as an alternative, to have them meet at a point of zero 
radial velocity difference. Using (18) this condition is given by 

MM = as (a? 62 — (r; — a)?}'/? — 3 [a2 2 — (7; — a)?]}!27=0. (21) 
a /a 

Special cases of this equation occur when each term of the above is zero. 
This will occur when distance along an apse line of each ellipse is equal to 7, 
i.e., that apogee or perigee distance is 7;. In that case, 


4(1+ é@ =7,;,=a(1 +8), (22) 
at apogee of rocket’s ellipse, or 

4(1—é)=7,=a(1+ 68), 
at perigee of rocket’s ellipse. At the points corresponding to eqs. (22) the relative 
radial velocity is zero, as are in fact both V, and V,. 


D. Interception at Specified Time or Place 
Among all possible correction vectors AV, it may be desirable from a mission 


standpoint to select one corresponding to a specific time or place of interception. 
This may enable time fuzes or distance fuzes to be set for destructive missions. 
For more peaceful endeavors it will enable coordinated scientific missions to be 
carried out which require predictable interception of several vehicle pay-loads. 
These time and distance requirements are met by selecting AV, to satisfy (12) 
and (16) and also the appropriate one of 


3/2 Ss Fr a=aal’n% 
ts ON che ee | ee eae —t*=0, (23) 
Vu aeé / aé =r 


M =7;(%, 0, + AV,) —r* =0, (23’) 


where ¢* and r* are the pre-selected values. 

For some applications it may be desirable to select AV, so as to effect impact 
and also to minimize the above expressions for time or range at interception. 
It is also possible to have interception occur at a specified polar angle in the 
xy-plane. This is done by fixing 7* in (23’) to correspond to the specified polar 
angle under formula (1). This type of constraint may be desirable in data- 
gathering missions when interception should take place over a certain region 
of the earth. 

E. Conditions on the Angle of Interception 


The angle of interception is defined as the angle & between the velocity vectors 
at the point of interception. Fig. 2 also illustrates &. 


cos § = (P+ “a * + Ve) 
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[V,V,+ Vo Vocosy]. (24) 


1 
M = cos § = VV 
The angle é is now directly expressible in terms of 7,,7;, %, and (V, + AV,), 
by utilizing (18) and (19). Setting & equal to a prescribed value or demanding 
that be maximized or minimized by choice of AV, subject to (12) and (16), 
completely determines AV). 

For several reasons, mission constraint (24) may have military significance. 
In any interception mission there will no doubt be a rocket-to-satellite detection 
phase. Even if the detection system is directional] in nature, there should be no 
preferred angle of interception from the standpoint of inclusiveness of the field 
of view, because the attitude control system of the rocket can readily orient the 
detection equipment to any angle away from the forward rocket vector without 
increased drag or other of the usual terrestrial atmospheric penalties. 

There is advantage, however, to a minimized § from the detection point of 
view. Minimum § results in having the satellite within a prescribed range of the 
rocket (within detection range, say) for the greatest length of time. 

Moreover, suppose a sub-rocket were to be launched from the rocket. The 
more nearly parallel the two orbits are in the vicinity of the interception point, 
the more time there will be to have transients settle in the fire control or seeker 
system of the rocket, and to accomplish the launch sequence. 

The concept of a sub-rocket for satellite destruction raises the question of 
the nature of that destruction and the possible damage to the rocket vehicle 
itself. If the satellite is destroyed by mechanical damage, perforation, etc., rather 
than by deviating it to destroy its purpose, the debris may continue on toward 
the planned interception point and damage or destroy the rocket. It seems desir- 
able to guarantee that the rocket will avoid such damage. 

One way of accomplishing this is to utilize a small time delay; in place of 
F = 0 in (12) use F = ?#’, where ?¢’ is a scheduled early or late arrival of the rocket 
at the intercept point. Alternatively, a small angular miss can be achieved by 
using G = «’, in place of G=0. Thus the rocket will come close enough for 
launch of the sub-rocket, but will not be damaged by debris. 

Another interest in the angular intercept constraint might stem from those 
missions requiring that the rocket or the sub-rocket enter the satellite’s orbital 
plane and assume the same orbit as the satellite. For small € the component of 
the rocket’s velocity along the velocity vector of the satellite will generally be 
greatest, and the component perpendicular will be least. More specifically, it 
may be desirable to minimize V sin &, or to maximize 


V.:-V 
V. 
by choice of AV, subject to (12) and (16). It would then require least energy 


to extinguish the component of rocket velocity perpendicular to the satellite’s 
velocity vector when making the final velocity adjustment. 


M=Vcosé= (25) 


III. Method of Solution 


Using the constraints arrived at in Sections I and II, one can characterize 


the computational problem as follows: 
A. Find AV, = (4%, Ay, 4%) such that 


F(%q + A%q, Yo + AV, 4 + 4%) = 9, constraint (12), 
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G(%) + AX, Vo + Ao, 29 + 4%) = 0, constraint (16), 

M(%) + AX, Vo + AV, 4) + 4%) = 9, the mission constraint. 
Or, in the case of a mission constraint whose value is to be maximized or min- 
imized : 

B. Find AV, = (4%, AV, AZo) such that 

M (% + AX, Vo + AV, 29 + AZ) is maximized (or minimized) subject to 
F(% 9 + AX, Vo + AV, 2 + 4%) = 0, constraint (12), 
G(%q + AX, Vo + AV, 2) + 4%) = 0, constraint (16). 

In the first type of problem, F = 0 and G = 0 are surfaces, and the curve I’ 
of intersection of these surfaces is the locus of all velocity component triples 
which yield interception. The surface M = 0 intersects the curve J’ at the 
particular triple or triples which will also accomplish the corresponding mission. 

In the second case, the initial velocity component triple (%p, Vo, 29) of the 
rocket is a point R in *yz-space, offset from the space curve J’: F = 0,G=0. 
There are many ways in which the rocket velocity might be altered so that the 
point R moves into coincidence with the space curve. Minimizing or maximizing M 
is equivalent to selecting a particular point on the space curve. For example, 
minimizing the M of expression (17’) corresponds to having R move to the curve 
along the path of least distance from R to the curve. 

It has been assumed from the beginning that 4%, A, 4%) are small relative 
to Vy. Moreover, such operations as are discussed in this paper would, in practice, 
require electronic computers for their rapid solution. The rocket-borne or earth- 
based computer is needed, not primarily because of the computational complexity 
of the problem (for the solutions are amenable to hand computation, although 
this would be tedious), but because the time lapse from reading of the phase-space 
coordinates of the rocket and satellite to the application of the corrective thrusts 
must be on the order of seconds, if the corrections are to be meaningful. This is 
evident when we recall that the speeds of the vehicles are on the order of one to 
four miles per second. Impressive misses would occur if long computational 
delays were involved. 

One technique for solving a system such as A rests upon iteration and 


TAYLOR’s expansion. We note that at any given point of evaluation, 
oF oF oF 
A(t +A%) a% aAx, 
and similarly for G. Thus we may write 


F(X + AX, Vo + AV, 2p + Az) = F(X» Vor 20) + 3x. (Xo, Yor 29) 4%q + 
0 


= enone. epee 
T He (Xo, Yor 20) 49 + Big (Xo, Yor 29) 42o- 
Utilizing such expressions, we reduce the problem to the simultaneous solution 
of three linear equations in d%p, dy, dzp. 

If solutions dx,"), dyy'?, dz)’ are found, we may consider these as first 
approximations. Since the velocity corrections will be impulsively imparted, 
and since the coefficients in the three equations are functions of the velocity 
components, e.g., OF /@x%» (%, Yo, 2p), we may imagine that the present rocket 
velocity is already (% + dx"), Yo + dyg'?, 29 + dé‘) and may rewrite the three 
linear equations for d%, dy, diy, this time computing the constant terms and the 
coefficients for this new velocity value. These new equations may be solved, 
yielding dx,'?), dy‘), dz,'?), and the process may then be repeated. 
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Schematically, at the i-th iteration we are solving for dx), dyg), dag!) 
from the linear equations 


oF oF 

» (¢—1 5 (#—1) + ( 1) y(t) (¥ —1 y(t—1) ¢ (t-1 Y 
ax, (Xp ), Yo" # Zq\' ) AX, av (X"" - Vo" ) Zo" )) dy") + 
“0 


(j—1) 4 (i—1) 6 G-1 ete) oe, ie i—2).2.0—i)) s4=—1 
0 Vo" ), "" ) dig) = — F(X" ) Vo! ), ay" )) 


dG 
, (t—] —1) any f ” -1 5 (i—1) 5 — 1) ) > 
» Vo" — 2), 29° — 9) dx) + avy (%q"°—)), Ho" — 9, Zp" — 9) dy” 4 


Ee Se eee te ee 
+ ae (aol — 9, Hol, f=) dig = — G(q"—, ol’, Zo" ») 
“0 
0M 0M 


iar 1), Vol! - 1) Z9" 1) dx,'") a ies (Xp = I) Vo" “ey. ig" = 1)) dy,” mS 


aX OVq 


aM 
-(i-1) oy i- 1) 3 i—-1)) de @ = (i-1) y (i-1) 3 (i-1 
+ ~ (%o! , Vo), Sg — Y) dz) = — M (44"—"), Ho — 9, 2 "- ©), 
Zo 


where the coefficients and constants are evaluated at the last velocity value, i.e., 
i—1 





tp = %+ 2 a ax"), ete. 
j=l 


If the overall required corrections are small, the eqs. (26) may be iterated 
until d%q'), dy"), dz) have been determined to within an accuracy comparable 
to the accuracy of determination of the phase-space coordinates from the basic 
measured data. The final overall corrective impulses would be: 


x gL oe) 


Aiy= >" di, Aygo = > dyg), Ady = >’ dai. 
fj=1 j=1 j=1 

The only practical difficulty of the method is that the partial derivatives 
involved are rather complicated; however, once found, the same coefficient 
formulae are utilized at each iteration, the inputs being the new velocity compo- 
nents. Thus the method is a natural one to be programmed for computer use. 

The constrained maximum or minimum type of problem, as in B above, 
may formally be treated in a similar fashion with the assistance of LAGRANGE 
multiplier concepts. The critical point (%) + 4%», Vo + AV, 2 + 4%) and 
LAGRANGE multipliers m, n must satisfy the system 


0M . oo oF: _ ie on a a 
"i (%p + 4%, Vo + AVo, Z + Az) + m—— (% + AX, Vo + AV, Zp + AZ) + 
X 0 


0G 
Oi, 


oF 
%q + AX, Vo + AV, 2 + Az) + man (% + AX, Vo + AV, Zp + AZ) + 
0 


0G ’ 
i " Oy, (% + AX, Yo + AVo, 2 + 4%) =0 
0 
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0M -.. - — 
0% zg 


aG —_ “= - 
Sas (%q + 4%, Vo + AV, 4p + Az) =0 
20 
In the case of the mission constraints discussed in Section II {except (17), 
(17’)], all expressions for M are functions of (%) + 4%, Vp + AVo, 29 + 4%). 
This assures that 





aM aM aM : 
as eae - ————~—5 tC. 
@Ak, Ax) + Ax) ax : 
and similarly for the second derivations. 

An obvious approach for iteratively solving (27) is to solve the first two 
equations for m and and substitute into the third equation to obtain the system 
(all coefficients in the first equation being evaluated at (%) + 4%», vp + 
+ Ayo, 2) + Aé)]: 

oF 0G = =aF 0G \ eM 0M 0G 0M 0G\ oF 
8%) OV) Vy Xo) Ai  \A%q Ay Ay AXp) Oy 
F aM aF aM\ AG 
OX) Vy Vy AXq) Ay 
F (%q + AX, Yo + Ao, 2 + Az) = 0 
G(%q + Axo: Vo + Ao. 49 + Mey) = 0. 
Using TAyLor’s expansion, 
oF ok o7F 


ale oy. 1 Ayn, & L Ag Sere) La, Vo» pier Xa, Vo» Z dx, + 
az, *0 + AXo, Vo + AVq 2 + AZo) aii, (Xp, Vo 20) ax? * Vor 29) 4X9 





ae 
7 avo dx, Xo, Yor 20) 4Vo 2 a%, 0 Zq) dZy + +++) 
and similarly for the other derivatives. 

Substituting such expansions into system (28), neglecting terms of second 
or higher order, replacing F and G by their linear approximations, and utilizing 
the notation previously defined, will yield the following iterative system: 


A (4,6- \) Vo" a ig" —D) dig") +B (X9" a Vo" sei zy" —1)) ay,) al 


+.C (4 - 1) Vo 1) ie 1)) di, = D (ap 1) Vo*- 1) ig’ ~1)) 


; ; OF. ' 
me (2,06 - 00, Voi ~ 1), ig(i- 1)) di’) rl (%'- 1) Vo’ a z,(*- 1)) dy") A 


0 ; 
OV 


_ ee A 
+ a (X_" = 1) Vo" 1) ig" - 1)) di," oe I: (X 9" _ 1) Vo - 1) zy’ -- 1)) 
“0 
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The coefficients 4, B, C, and D are given by: 
@F eG aF aG\ aM 
i fe a Fa) Oty Big 
@MeG aM = a2F . aM oaF aes a2G 
OX) Bo Yq OXq) O%p Aig OX AVy Yq OXq) AXp OZ 
aF 8G aG a2F 6G OF aF aG 

alr OXq ao +e e)- (Sais Pm i) r 

= eG  ~aG 2M 3 2M eM as 
Bag |\Ox_ Ax Aq +e) Oy OX AV | Ay O%q7/) 
aG jee eM aM *)- fs eF aF ait 


~ Bp 5 


Oxy Oxy Yq i IYq Oxy? O%y A%y Vy — Yq XQ” 
- (= 0G  aF = in 
OX Fg Yq. OXq) OYq OZ 
fe 0G eMaG\ oF (= aM OF ) Se . 
OX) BV9 Mg Akg) Vp Zp —\O%p Aq «Yq. Oy) Ap Ady 
a 2G ~aG ae a eF aF 8G } a 
d Oxo A? ” Yo Og OXp O%q BVq” Vg DY Aq 
_ OF (2 2G eG eM = = aM | aM 0G ) a 
Big |\O% Vo” Aq Oo OX Oxy Oo + Bip OVq Xp 
aG = aM 2M OF oMeF @aF aM 
0Xq V0? T Bp OV =i] * (3 Ayo? ss Ap OVo <p 
@F aG 86 OF = aM 
~ lax, OVq «Org AK] Eq” 
- (2 aG aM A a°F (2 eM aF a eG 
O%y Aq Yq AX) Big? == K_AVq «Ag Xp) Bag? 
i ae 2G ‘ 0G aF —_ (22 2F aF aG I a 


Bi 


% O%q O29 AVo T OY O29 OX ax, Big OYq bS Ho 29 OX 


i 82G 6 a2M \(E a2M aM 3G }} - 


diy Ayo 85 Oty AX Ak) Big Aq | BYq ky AK, 
iz aM , M a2F = 0M aF eF 3M } 

~ Big |\Oi%) Bi OV Ny Oey 0%) (3 Bip AVq | OVo Ohy Oho 
0F 0G oF 0G\oM 

” a % Big 
(2 aG aM _ oF (= @M aF aM\aG 
NOV Aig — By BY) Bq BV BH ae iy 
The notation in system (29) is to signify that all the above partial derivatives 
are evaluated at (%—), yo), 25-9). 

As in the first problem, the solutions dx"), dy), dz”, 1 = 1, 2,3,..., 


are finally summed to give the impulsive corrections. If the required corrections 
are sufficiently small, the various sets of velocity components above should 
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converge. Because of the sensitivity of solutions of linear systems to errors, 
however, additional investigation of the convergence should be performed. 
The formulae for the terms 02M/0%,?, etc., are tedious to obtain, but again, 
once available, would enable straightforward computer handling of the problem. 
Of course, in any particular application of system (28), the final solution should 
be checked to see that it is a local maximum (or minimum). This can be done 
by checking whether at the point 
(Vo + AV ) = (% + AX, Yo + AVo» 29 + Az) 
the determinant 
02M o2>M 
Oxy Aq AX Ady 
02M 027M 
AY” OVg Ap 
o2M 027M 
0% Aig §=—-dOOVq Oy dz,” 
is non-zero and its eigenvalues are all positive (or all negative). Otherwise the 
triple is a degenerate critical point or a saddle-point. (See [3], pp. 234—235.) 
In the case of the interesting mission condition (17’), the following system 
replaces (27): 


2 Akg + m = (%q + Axy Yo + AVor 49 + AZo) + 
0 
ee ee 
+ 0 57 (ho + Ato Yo + Avo do + Ata) = 0 


oF 
2 Ayo +m ay (% + Ax, Vo + AV, 2 + Az) + 
0 
aG 


+ n— (Xp -- Axo, Yo + Ayo, Zo + Az) = 0 
Yo 


oF 
0 


0G — - ' 
+n 32, (%o + Ax, Vo + Ao, 2 + 4%) = 0 
0 
F (%q + AX, Vo + AV, 2 + Az) = 0 
G(X a Axo, Yo + Ayo, 2 + Az») = 0. 
This system may also be handled by solving for m and n in the first two equations 
and substituting into the third equation. The system may be linearized as in 
(28) and (29). 
In systems of type (26) and (29), it is necessary to evaluate 0F/0%», 0F'/ Avo, 
OF | 029, 9G/AX%, OG/ Ayo, AG/AZy. These quantities are now expressed below. 
The basic ‘‘chain rule’ formula can be used: 


OF _aF or, | aF a4 | aF 28 
O% Or; Ok_ | 84 AX, | 88 dq’ 
and similarly for @F/@y9, @F/dz. G is a function of 4, é,7;, and U. Thus 
GG OG; 0G @ a6 0 4G AU 


az, 7; Oi, + Ob 0% + 8 0%, + OU OR,’ 
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and similarly for 0G/4, 2G/dz). It remains, therefore, to compute the interme- 


diate derivatives 0F/07;, 07;/@%p, etc., which now follow. 


er? = (20 Yo — Yo%o)” 


a (1 — 2) [(z % — % 2)? + (29 Yo — Yo %o)?)°” 
2 





ei ___20(% 49 — %0%0) (20 Yo — ¥ 40) 
a (1 — 2) [ (zg % — %9 Zo)? + (20 Yo — Yo %0)7]*” 

X9(2q Yo es Yo%)" — Yo ] ) Xq — : (20 Yo Es Vo 20) 
2 (Z9(29 % — Xo i) — Yo (%o %o — Yo i) i 


1b x92 + 9? + 292 





(9? + Yo” + 40") [20 (20 %0 — *0%0) — Yo (*0 Yo — Yo %o) | _ 
wré 
Xq [(%o Yo — Yo Xo)” + (20 %0 — %o Zo)? + (29 Yo — Yo 20)” 
7 é 
2 [Xp (% Vo — Yo Xo) + 20 (20 Yo — Yo 20) 


So weet err | 
wé| x + Yo + 2 





ig? + Yo” + 49”) [% (%0 Yo — Yo 0) + 20 (20 Yo — Yo“)! 
wré 
. r . . 2 . . a “ 2 ] 
Yo l(%0 Yo — Yo Xq)? + (2 % — % 4%)? + (29 Yo — Yo ~0)”! 


A 
I” € 


2 | [Xo (Z xq — Xo. 29) are Yo (20 Yo — Vo %o). 


; ¢ pris preps 
dz wb xe? + 96? r 9 


_ . 2 ] 4 r * . j as * F . 7 
(X%" +- Yo” + 29°) [Xo (20 Xo — %0%0) + Yo (20 ¥0 — Yo%0)] 
uré 


o [(%o Yo — Yo %q)? + (2 % — % 49)” + (20 Yo — Yo 20)" 
uré 
da 2A? x, 
: 
da 2A? Hy 
OVo Ht 
a 24% 
Zp - bb 
ys (2 Yo ~~ )%o)? )” — Vo % (20 Yo — Yo 2o) (2% Xo — Xo %0) 
——= err 
J Xo? ~ Yo an 29” [(29 %o — Xo 4)? + (29 Yo — Yo 2o)7)*” 
— 1 Yo70 J. i rl 4)" )® — %q 2 (2 Xo — Xo 20) (20 Yo — Yo “0) 
|; Xq? + Yo” + 297 [(% Xp — Xo 2)? + (20 Yo — Yo 0)7]*” 
a i (2 Yo — ¥o%o) — Yo (20% — %0%o)]?7 
) Xq" + Yo" + 29? [(Z Xp — Xp Zo)? + (Zo Yo — Yo 4o)?)?” 





(34) 


(35) 


(36) 
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It is evident that when interception is to occur at the apogee or perigee of 
the satellite [i.e., 7; = a (1 + )], certain of the above derivatives are infinite. 
A similar difficulty occurs if vector 7) points to the rocket orbit apogee or perigee, 
or if 7; is the rocket orbit apogee or perigee radial distance. 


In case interception is to occur at the satellite apogee, for example, 
sin-((r;— a)/ae) in the formula for F may be replaced by 2/2, etc., and the deriv- 
atives for F are then free of singularity. If 7% is causing a singularity because 
it is at rocket apogee or perigee, extrapolate into the future a small amount of 
time and compute a new 7 and V, which correspond to future phase-space 
coordinates of the rocket at a time when it is not at an apse point and then apply 
the method at the future point. By such devices the several exceptional points 
of the method can be circumvented. 
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IV. A Numerical Example 


The example depicted in Fig. 3 was used to develop insight into the mechanics 
of applying the method. The satellite orbit was assumed to have the following 
parameters: 
perigee = 8,000n.m. = a(l —e) 
apogee = 16,000n.m. = a (1 + é). 
From this it follows that 

a = 12,000 n.m. 
] 


3 
The satellite wasinitially assumed 

to be at S, the point in the third 
quadrant of the xy-plane having 
zero y component of velocity. The 
coordinates of vector 7, are then 
found from the fact that S is at 
the radial distance a, and by using 
the relations 

b= | a® — c? 

Cc = €€, 
where } is the semi-major axis and 
; c is half the distance between the 
Fig. 3. Interception at point J foci of the ellipse. Since x, = —c, 
= b, 


7, = (Xs, ys, 0) = (— 4000, — |/128 x 103, 0), inn.m. 
The velocity vector V, may be determined using the energy integral and the 
estimate uw = 6.274 x 104n.m.3/sec? for the gravitational constant: 
1 
1) = 2.286 55 n.m./sec. 








Then 
V, = (4s, Vs, 2s) = (2.286 55, 0, 0), in n.m./sec. 

In order to have a sufficiently simple case which would yield maximum 
information, the rocket was also initially placed at the point S upon an orbit 
identical to that of the satellite. The orbit was then tilted through™30° so that 
its apogee was elevated and its perigee depressed with respect to the xy-plane. 
This placed the rocket at a point R whose coordinates are readily calculated. 

X%q = x; cos 30° 

Yo = Ys 

Z% = — x, sin 30° 
Thus 


7, = (Xpr Vor 2) = (— 3464.101 62, — |/128 x 103, 2000), in n.m. 
Transforming the velocity components in the same way yields 
Vo = (Xp. Vo» Zp) = (1-980 21, 0, — 1.143 28), in n.m./sec. (53) 
I} rocket and satellite are as just described, they will collide at point I, a distance 
of a (1 — e”) = 10,666.667 n.m. from the earth. In order to observe an applica- 
tion of the method of this paper, the rocket velocity was altered to the incorrect 
interception velocity 





On Mid-Course Guidance in Satellite Interception 345 


V, = (1.98021, 0, — 1.0), (54) 
and mission constraint (23’) was imposed, namely that the vehicles collide at 
radial distance 7; = 10,666.667 n.m., i.e., at point J in Fig. 3. 

The data given below traces the calculation through one iteration of the 
method. It will be noted that the reduction of magnitude of the negative z 
velocity component causes the rocket to overshoot J, and thus the initial line 
of intersection of orbital planes, L,, lies in the fourth quadrant instead of being 
along the y-axis. (See Fig. 3.) Because of the orientation of the satellite ellipse, 
this shortens the initial 7; value to less than 10,666.667 n.m. The iteration data 
now follows. 





= | x9? + Yo? + 2? = 12,000 n.m. 
= |/%,? + Jo? + 4p? = 2.218 389 n.m./sec. 
= 11,334.286 77 n.m. 
.337 388 688 
11,313.7085 496.327 7 
—~496.3977 *° 0S +7) =T7 595 5901 
10,513.079 59 n.m. 
— .980 3 sec. } 
= — .006 833 radians 





0 


, 0a 

— — 608.810 90 * — 109.351 76 
OX» 

aa 

OV 

ad 

07 = — 4095.188 28 

Zp 

aU 

as 
P a 

0€ _ 417785 dl os 

AV AVo 

Py: aU 


= .051 842 <a 
oo 2, 


= — .120 987 — .058 175 
— .002 552 


.115 198 








ll = .041 755 = = — .000 272 
Or; Or; 


+ 


a = — .076 463 ml = .000 002 06 


0a 0a 


oF’ = — 5623.440 161 a _ _1 257816 
0é 0é 


aG 
aU 





= 2.706 737 





1 The formulae for F, G, and 0F/édé involve inverse trigonometric functions. In 
the illustrative example computed here, linear interpolation in standard 5-place 
tables was. used. More accurate determination would alter the stated values, but 
only slightly. 
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Using formulae (32) and (33) these values 


= 34.8724 ; .176 884 
= — 2350.505 2 ~ — .525 147 


= — 28.738 6 — = — .057 868. 








Substituting these data into system (26) yields: 
34.872 4 dx,")) — 2350.505 2dy,") — 28.738 6 dz,) = .980 3 
1769 dx," — 525 1 dyg')) — 057 9 dz,")) = .006 833 
608.8109 d%)") + 26.7083 dy_") + 1205.576 2 dz") = — 153.587 1. 


The solution of this system is 
dx_")) = .0003, ay,?) = .001 1, dé,') = — 1275. 
These values appear to be acceptable first approximations to the true corrections 
which are found by subtracting (54) from (53): 
dx, = 0, dy, = 0, diy = — .143 28. 

Although much more remains to be learned through additional computations, 
it is apparent that the method of this paper will work in those cases where initial 
guidance errors have been small, and that it can be readily adapted for digital 
computer applications. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


A Unified Analytical Description of Satellite Attitude Motions. Previous formula- 
tions of the equations of satellite attitude motion and the perturbation torques on 
the satellite are unified and generalized. Equations of motion are developed in terms 
of arbitrarily large attitude deviation angles relative to an arbitrary attitude reference 
frame. Explicit expressions are obtained for effective external and parametric excita- 
tion torques from internal moving parts, inertial reaction control parts, and the 
motion of the attitude reference frame. The gravitational torque on the satellite is 
given in the sense of a definite sequence of manipulations, although the final result 
is not explicit. The equations of motion are linearized and an expression is derived 
for the excitation torque which arises from the second order terms usually neglected. 


Vereinheitlichte analytische Beschreibung der Lageinderungen von Satelliten. 
Friihere Formulierungen der Lagenbewegungsgleichungen von Satelliten und ihrer 
St6rmomente werden vereinheitlicht und verallgemeinert. Bewegungsgleichungen 
werden abgeleitet als Funktionen von beliebig groBen Lagednderungswinkeln gegen 
ein beliebiges Lagenbezugssystem. Es werden explizite Ausdriicke fiir auftretende 
auBere und innere St6rmomente erhalten, welche von beweglichen Teilen an Bord, 
von RiickstoBsteuervorrichtungen und von der Bewegung des Bezugssystems her- 
riihren. Das Drehmoment infolge des Schwerefeldes wird angegeben im Sinne einer 
bestimmten Folge von Handlungen, obzwar sich das Endresultat nicht in geschlossener 
Form darstellen lieB. Die Bewegungsgleichungen werden linearisiert; ein Ausdruck 
fiir das St6rmoment wird abgeleitet, welches von den Gliedern zweiter Ordnung her- 
riihrt, die gewohnlich vernachlassigt werden. 


Une description analytique unifiée des mouvements d’orientation d’un satellite. 
Les formulations antérieures des équations du mouvement d’orientation d’un 
satellite et des couples de perturbation qu'il subit sont unifiées et généralisées. Les 
équations du mouvement sont développées ‘pour des angles de déviation d’attitude 
grands par rapport a un repére conventionnel. Des expressions explicites sont 
obtenues pour les couples excitateurs externes, les couples internes provenant 
d’organes mobiles, la réaction d’inertie des organes de contrdéle et le mouvement du 
repére de référence. Le couple de gravitation agissant sur le satellite est obtenu par 
une suite de manipulations, le résultat final n’étant pas obtenu explicitement. Les 
équations du mouvement sont linéarisées et l’expression du couple excitateur contient 
les termes du second ordre, généralement négligés. 


1 Presented at the ARS 13th Annual Meeting, Hotel Statler, New York, N.Y., 
November 17—21, 1958. 
2 Systems Corporation of America, Los Angeles, California, U.S.A. 
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Introduction 


I previously [1] have discussed the general problems of controlling the attitude 
of a satellite vehicle. Differential equations describing the attitude motion were 
derived for the case of small attitude deviations from a selected attitude reference 
system. The sources and nature of the attitude perturbation torque entering 
these equations also were discussed. In general, there are three kinds of torque 
excitation: pure time functions behaving like external forcing functions, par- 
ametric excitation terms, and (for the case where a small-angle linearized form 
of the equations of motion are used) nonlinear terms representing neglected 
products and powers of the attitude deviation angles and their derivatives. 

Because of the central importance of the excitation torques, they have been 
analyzed in some detail. The torques arising from the earth’s gravitational field 
are treated in [2], and those from internal moving parts in [3] and [4]. The case 
of internal moving parts was generalized in [5] to include those moving parts 
designed to supply attitude control torques by their inertial reaction. However, 
the nonlinear terms have not been treated, nor have the basic equations of 
motion been written in their general large-angle form. 

The general purpose of the present paper is unification and generalization. 
It has four specific goals: 


1. To reduce the equations of motion and the attitude perturbation torques 
already derived to a common basis — a common coordinate system and notation 
and a uniform degree of approximation . 


2. To add the perturbation torque from nonlinear terms. 


3. To generalize the formulation to encompass arbitrarily large attitude 


deviations and to subsume arbitrary definitions of attitude reference system. 
4. To summarize the results, now scattered, in a convenient form. 


A number of applications of this unified treatment can be envisioned. It 
includes the case of spin-stabilized satellites not encompassed by the references. 
It leaves open the choice of attitude deviation angles so that a more convenient 
set than the 6,, 65, 6, of [1] can be introduced for special applications. It provides 
the necessary analytical framework for making analyses of attitude control 
errors that arise from imperfections in the attitude sensing and control devices, 
which is a particularly important part of a thorough satellite attitude control 
study. Some of these and similar questions will be treated separately on the 
basis of the equations established here. 


Preliminaries 


As a first step, let us summarize the various frames of reference it is convenient 
to use in analyzing satellite attitude motions. Notation for these frames is given 
in Table I, together with references to the complete description of each frame. 
Also see the Appendix. The transformation matrices between frames are given 
explicitly in the references, some for the general case and others only for the 
small-angle case. The equations given below will not utilize the explicit forms, 
so will subsume the most general case of attitude motions. 

We also will require notations for the angular velocities of the several reference 
frames relative to inertial space. A convenient symbolism is @(x) for the angular 
velocity of the frame {x,, x2, x,} and similarly for the other frames. They are 
summarized in Table II, with reference to previous discussions of these quantities. 

Finally, certain inertia dyadics are required. These are listed in Table III. 
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Table I. Frames of Reference 





Set of Base | 


Axes 
; Vectors Sar Ref- 
revious Transformations 
t 2 
designa- (presen | erences 


: notation 
tion) waa 





%,9,3 Xs Inertial reference frame | a 


X’ Y’Z’ ‘ | — P. Fi = Uj (Ag) Xj 





| Normal orbit axes | = Ug) (B, y) X;’ 
| Attitude reference axes |x; = Wij) (b1, by, bs) %; 

ig. 5 
XYZ ; | Body reference axes |X; = Ui (6, 4, 05) 4; 
| (2), Fig. 2 
X*y*Z* j | Body principal axes | Xi* = Uj (by, we, Ws) Xj a 


| (2). C-ma- 
| Geocentric reference axes}— == Uj) (a, B, y) +; si 





1 Repeated indices denote summation. 
2 Also see the Appendix. 


Table II. Angular Velocities of Reference Frames 





Basic Relationships Reference 





. 


= wi) (Ag) Xj’ ; (lJ, § 2 
o(X’) + wil?) (a, B, B) x [1], § 2 
w(2’) + w,(*) (1, ds, ds, $1, $a, ds) *i [1], § 2 
w(x) + mil*) (6,, 89, 85; 91, 9, 85) Xi [1], § 5 

= [wo4l) UylO (8, Og, Os) + wl (81, By, O5; 8, 8, O3)] Xj = Wo 

where w() = m(@) + [m(2) + ml?) y2)-"} ye 


a a ee 
BERR 


Table III. Inertia Dyadics 





Basic Forms Description Reference 





= 95 (11, 12,13) Xi X; | diagonal, constant part of inertia dyadic 


variable part from internal parts moving 


eee ; é : 
= yij' P(t) Xi x; as time functions 


= ‘ | variable part from internal parts used 
P= pil Xs X; | for control 


I = r + y + y= Bij* (1,*, 12*, 13*) Xi* X;* diagonal form 


Here /;*, denoted in [4] by %;, are principal moments 
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Basic Equations of Motion 


The vector equation of motion can be written in view of Eq. (9) of [5] in the 
form 
Ste, 4- 5 40) aT e+ BER) Ss 
q Oo (E+ y+ )J= ext — 7 [Mc 4 p—-Sa XT |] (1) 
where [yr is external torque, R is the center of mass of the vehicle and all its 
moving parts, V is the apparent velocity of the center of mass relative to the 
X-frame, and Ac and Ap are apparent angular momenta of control parts and 
ordinary rhoving parts respectively relative to this frame. Explicitly, 


A= DS (LG + mG; x 8) (2) 
where the sum is taken over the control parts for Hc and over the remaining 
moving parts for Ap. 

It is convenient to divide Hp and A into a sum of constant and variable 
parts. The decomposition is not unique, of course, and considerations apply 
similar to those discussed in [3] in connection with the decomposition of the 


inertia dyadic into J’ and >(t). Let the sum of the constant parts be represented 
by A and the variable parts respectively by h'?) and (©). Also, note that the 
components of V are R; and that R; can be written following [5] as 


(Mc RO + Mp R;'?))/m. 


We are interested only in the difference between , and its value when the 
satellite remains perfectly alined with its reference system — in attitude devia- 
tions. Therefore, it is convenient to break @, down in the following way. First, 
rewrite w;) as the sum of a constant part w, and a variable part v;. Next examine 
the form given for @, in Table II, 


wang - —1 ' ‘ 
(wo, 7,4" + ww) X; = fw, + w,) (91,4 — 6,3 + mj] X; 


where 6, is the KRONECKER delta. Because U;;‘4’ represents a rigid rotation, 
it becomes equal to 6,; when 6, = 6, = 6, = 0. Thus, the components of dp are 
written as the sum of w"5) and a function of 6;, 6; which vanishes when 0; = 6; = 0. 
Finally, divide this latter function into two parts, one which depends on w and 
one which depends on pv: namely, write 


+ 6; (61, 95, 65; 1, 45, 95; 01, Vg, Dg) ] Xi. (3) 
The latter decomposition is for convenience in separating out explicitly the 


terms that can be considered to be parametric excitations. 
In these terms, Eq. (1) becomes 


d Ba a a 
at [(w,; + Dji+ A; = ii 0;) (Si i yi?) = Vij) Xj] ae 


= Lex — 5 | (He + hil? + hi) X, 


1 ‘ 
on (mp Ri) + mc Ri) (mp R,”) + Mc Rj) Eijk x,] (4) 


where €ijx has the value zero unless 1,7, are all different, unity if (7,7, k) is a 
cyclic permutation of (1, 2, 3), and minus one otherwise. Performing the indicated 
differentiation and taking the jth component, the equations of motion become 
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(0; +> A; -+- 6:) (3, + yij'?) + Vij) + (w; — D; + A; = 0;) (pai?) a ae Vij) a 
+ (w; + vj + A; + 4) (we + vg + Ae + 5) (Sa + ya” + ya) x1; = 
= (Lex) — hy”) — By — (Hy; + hi?) + hy) (wo, + v4 + Ae + Oy) Erij + 


l1 d 
+ - a (mp Ri) + me Ri) (mp Ry?) + me RO) Eikg + 


+ (mp Ri?) + me Ri) (mp Ry?) + me RO) (wo; + 0, + A; + 6;) iam Elmj- 


1 
m 


Classification of “Internal’’ Torques 


The dependent variables 6,, 6,6, and their derivatives appear in Eq. (5) 
only through the 4; and 6;. The remaining terms in the equation can be considered 
to be effective attitude perturbation torques, those besides [ey7 being a kind 
of “interna!” or implicit torque. We now classify the latter torques. 


Table IV. Summary of ‘‘Internal’’ Torques 





Driving Torque Parametric Excitation Torque 





Lpj = — 05 yag(”) — (ws + v4) ya (P) — Pp; = — (Ai + 4) vil?) 
— (wi + v4) (we + vp) vit?) en; — — (A; + 6%) pal?) — 
— hy?) — hiP) (wR + vp) enij + — [(w4 + vi) (de + Sk) + 
2 e oils adie en ate 
- — (RiP) Ral?) ejay -- + (We + ve) (4; + 4i) , 
m d + (Mj + 6;) (4k + dp)] vat'?) ex — 


m p* — hj'P) (Ay + Op) Ekij - 


— —? RiP) Ry) (wr + v7) din, 1 
: , 
(P) Ry(P) (A, + 61) O+k, 4 








— 0 vii — (wi + v4) py — 

— (wi + vi) (We + vp) via! ey — 

— hy) — hy (we + vp) ERig + — [(mi + vi) (4k + Oe) + 

+ (we + vx) (4; + 6%) + 

+ (Ai + 4;) (4k + Op)) vil ex — 
— hi) (Aq + Op) enij 


pS pre ye + 
m dt ~ 


+ mc mp Ri Ry?) 4 


i | ra 
+ mp mc Rl?) RO) eizy — “te (mc? Ril) RylO) + 


l , . . ° 
~ (mc? R;() Rp) + + mpmc R;l?) R,©) + 


mp mc R;(?) R,() + mc mp R;©) Rx?) (A; + 63) dik, y 
t as 


+ mc mp R,(C) R,(?)) (wm; + 07) Oik, y 





=—p; Sij — (wi + vj) x ~= — bj Sij — [vi (dk + Ox) + 
X (We + De) Dis Ex — + vz (Ai + 6;) + wi; dz + 

— Hy (we + vp) enij + wr 0; + 6; Ae + Op Ai + 
0; On| Dit xij — Hi Op €nij 
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Consider all terms which vanish when there are no internal moving parts 
other than those used for control. These can be interpreted as attitude perturba- 
tion torques from moving parts. Those independent of 6; affect the motion as if 
they were applied external torques. Those depending on 6; and 6, are parametric 
excitation torques. Denote these by [p(t) and Pp(6, 6, t) respectively. 

Consider the remaining terms which vanish when no internal parts are used 
for control. These again can be divided into a basic control torque [¢ and a 
parametric excitation torque P;(6, 6, t). 

Finally, consider all of the remaining terms that depend on the nonuniform 
motion of the reference system x. These are terms which involve p; explicitly, 
or implicitly through 6;. Some of these terms persist when 6, = 6, = 6, = 0. 
Denote these by Lp,;(¢) and interpret them as the inertial reaction torque from 
the motion of the reference system — that is, the negative of the torque that 
would have to be applied to the satellite in order to make it ‘‘keep up with” 
the motion of the reference frame. Other terms appear only when the attitude 
deviations are non-zero, and are parametric excitation terms Pr,;. 

The “‘internal’’ torques are summarized in Table IV. At this point, the 
equations of attitude motion are 

A; 3ij + [wi (Si ena; + Ser €uyj) + Hi nig] Me + A: Ar Si Ex; = 
= {Lexr+Lp+Lo+Lpey} + {Pp + Po + Prep}. (6) 
The 4; contain the 6; and their derivatives in full generality, so there is no 
specialization at this point to small-angle motions. In a later section, Eq. (6) 
and the perturbation torques of Table IV are related to the results of the 
references. 


External Torques 


Some of the sources of external torque are discussed in [1]. Several are 
shown to be insignificant. Others may be significant, but cannot be analyzed in 
detail without considerable further knowledge of the satellite configuration, its 
ambient fields, or both. Only one external torque has been treated in detail, 
that of the gravitational field of the earth. It was derived in [2], although just 
for the case where body principal axes are identical with body reference axes; 
i.e., Uj) = 6, in Table I. This section generalizes the result and reduces it to a 
uniform notational basis with the torques of the previous section. 

The potential function for attitude motion is given by Eq. (7) of [2] as 


3K a’ 3uK a? 12uKa? . 
U= SA |p tate 6 —27sinta | Zee— SS 08? A Imm + —“G— sin 2 A Lye. 


Also, the torque components? resolved into the X-system are 


oU . 
Ie. = — Teeth rata — 36, sin 6, 


y 


, aU 
Le2= 36, cos 4, sin 6, — 26, cos 6, 


oU 0U 


L6é3 = -@""-—@ 





1 Denote gravitational torque by Lg and all the remaining external torques 
simply by L. 





A Unified Analytical Description of Satellite Attitude Motions 353 


It remains only to express the moments of inertia in Eq. (7) in terms of the various 
angles of Table I. 

The total inertia dyadic is given in Table III, and one need merely use the 
various transformations of Table I to convert the base vectors from X;,* to &;. 
It is convenient to introduce 


Bij = Ue Uj = Fig (D1, be, $3; 8, y) 
Bij = Uj (0;, 92, 95) 
Gij = Vin Iur* Uj = Gi (yy, to, 3; 1,*, 1,*, 5%) 


Of these, §,; and 8,; are precisely the components of the matrices (F) and (B) 
of {2]. The Gj; represents a generalization of previous results, replacing the 3,;* 
which were the analogous dyadic components used in [2] without the present 
modification by U,;). In these terms, 


T = &p [Spm Bink Gus Bin Bug) Sy: (10) 

From Eq. (10), Z¢:, I, and J,; are found by giving the indices # and gq in the 
bracketed quantity the respective value-pairs (3,3), (2,2) and (2,3). These are 
substituted into Eq. (7) and the result differentiated in Eq. (8) find the torque 
components. Note that only the components %,,, and %,, depend on §;, so all 
other terms are constant in the differentiation. 

The case of small attitude deviation angles is given explicitly in [2]. The 
results above can be used to find the corresponding torques for arbitrary 6;, 
an arbitrary attitude reference system, and for the case of internal moving parts 
with wandering axes of inertia. 


(9) 


Nonlinear Perturbation Terms 


In this section we will specialize to small angular departures from the attitude 
reference system, but will retain second order terms in these small angles as an 
effective perturbation (parametric excitation) torque. In the process we see that 
the formulation of this paper reduces to that of [1] in the small-angle case. This 
procedure is an important preliminary to any analytical treatment of attitude 
motions and the synthesis of an attitude control system following the philosophy 
of [1]. If solutions are obtained by computer from the general equations, these 
details become less important. 

The goal, then, is to find the first and second order terms in the 6; and 4; 
in 4;, the latter being defined by Eq. (3). Returning to Table II, we see that 
the task is to find w;‘) uj; + wm,“ and to split these terms properly into 
w;, v;, 4; and 6;. From Table III of [1], the elements U;,;‘4’ are given to second 
order terms by the components of the matrix 


1 — $6," — }6;? A, + 4, 9 — 4, + 9, 45 
yim = —% tag + 4G (11) 
6, —— i 4ae—7H) 
Also, from the definition of the 6; in [1], it follows that 
@(X) = &(x) + 6, x, + 6, (sin 0, x3 + cos 6, %) + 65 X, 
whence w,'4) are the components of the matrix 
6, cos 8, cos 0, + 65 sin 6, 6, + 656, 
wit) =| — 6, cos,sin 6, + 6,cos6, | ~| 6, — 4,65 
6, + 6, sin 6, 6, + 0, 9, 


the latter matrix to second order terms. 
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Now w,°) = w; + v; can be multiplied by the u,;) of Eq. (11) and added 
to w; of Eq. (12). By the remarks preceding Eq. (3), 4; is the portion of the 
combined expression which depends on 6; and 6; but is free of v;. Therefore, 
A; are the components of the matrix 

6, — we 6; + ws 6, — } w, (8? + 85%) + Ge Og ; 
A= | 6, + w, 6, — ws 6, + w, 6, I, — $ we (0,7 + 6,7) — 4, 9, (13) 
G3 — WO, + we A, + w, 4, 5 + w. G24, — $ ws (0,7 + O7) + 6, 9, 
Similarly, the 6; are the components of 
— D2 43 + v3 A, — $0, (8,7 + 45”) 
de Dy 4, — 03 9, + v1 A; 82 — 4 05 (8,7 + 65”) (14) 
— dy Ay + dy, + 0, O, A; + dy A O3 — $05 (8,7 + 6,7) 
The latter lead to torques which already have been counted among the parametric 
excitation torques of Table IV, so nothing further will be said about them here. 

It remains only to use Eq. (13) in Eq. (6) and separate linear from nonlinear 

terms in the results. Define components 0; by 
=| 6, —w, 9, + w, 6, (15) 


— $w, (6.7 + 65”) ae 6, 93 
— 4w, (6,7 + 6,7) + w, 6, 6, — 6, 6, (16) 
— $w, (6,2 + 94?) + w, 8, 3 + we Op 63 + 4, O, 


Then the nonlinear (second order) perturbation torque components {N}, are 
{N}; = —O; Sj — [wi (Suen; + Gorey) + Hi evi;] Ox — (O; + O,) (Ox + Oy) Sir Exy 
(17) 
and the differential equation of attitude motion takes the linearized form 
O; 355 + [w; (Sin xr; + Ser euj) + Ai €xij] Ox = 
={L+Lp+Lo+ Ley + Lo}; + {N} + {Pp + Pc + Pres}. (18) 
These results are easy to compare with the linearized forms given as 


Eqs. (21) — (23) of [1]. In that case, wm; = wz = 0 and w, = wa (orbital velocity). 
Thus 0, = 6, — a» 65, O. = 9., 0, = = 6, + w»,, and the left hand side of 
Eq. (18) becomes identical with the left hand sides of those equations. Recognize, 
though, that the £¢ term representing gravitational torques generally does 
contribute additional terms of the same form as some of those on the left hand 


side of Eq. (18). 


Appendix 
The basic reference frames, from which the transformation matrices of Table I 
can be derived, are given in Fig. 1. This makes the present work entirely self- 


contained. 
Figs. 1 a und 1 4 also show position variables for the satellite. Some useful 


relationships are 
sin A = sin acosy + cosasiny sin £ 
cos A = cosacos f/cos A (19) 
sin A = (cose sin B cos y — sin y sin a)/cos A 
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Fig. 1. Basic reference frames. a Axis relationship to derive U')) and U8); 6 axis relationship 
to derive l['?); c axis relationship to derive U'?); d axis relationship to derive l{'4) ‘also I") 
after replacing X by X*, x by X and 6; by yw; 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


Some Aspects of a Three-Body Problem. We treat here a special case of the 
restricted three-body problem of celestial mechanics, namely the motion of a particle 
in the field of two non-rotating mass centers whose separation remains fixed. Applying 
a formalism developed by CHARLIER we derive limits for the motion of this small 
mass and give, in particular, the equations for the ellipses in terms of the constants 
of motion. Especially simple expressions have been derived for a particular choice 
of initial conditions. Interestingly, the equations of the two limiting ellipses do not 
depend on how the total mass is distributed between the two centers of attraction; 
they depend only on the separation of the two centers. However, the rate at which 
the actual orbit traverses between the limiting ellipses does depend on the division 
of mass. For the case in which the two limiting ellipses coincide, the periodic case, 
the energy and also the equation of the orbit are independent of the distribution of 
the total mass between the two centers, the energy being the KEPLER energy for the 
particular orbit. 

The theory may be applied to discuss the motion of a satellite near a planet which 
has a large bulge or “‘bump”’. 


Einige Aspekte eines Dreikérperproblems. In der vorliegenden Arbeit wird ein 
Spezialfall des eingeschrankten Dreikérperproblems der Himmelsmechanik behandelt, 
namlich die Bewegung einer Partikel im Feld zweier nichtrotierender Massenzentren, 
deren Trennung festgelegt bleibt. Unter Anwendung eines von CHARLIER entwickelten 
Formalismus werden Grenzen fiir die Bewegung dieser kleinen Masse abgeleitet und 
im besonderen die Gleichungen fiir die Ellipsen in Termen der Bewegungskonstanten 
angegeben. Besonders einfache Ausdriicke wurden fiir eine besondere Wahl von 
Anfangsbedingungen abgeleitet. Interessanterweise hangen die Gleichungen der 
beiden Begrenzungsellipsen nicht davon ab, wie die Gesamtmasse zwischen den zwei 
Anziehungszentren verteilt ist, sondern bloB von der Trennung der beiden Zentren. 
Immerhin hangt die Geschwindigkeit, mit der die tatsachliche Bahn zwischen den Be- 
wegungsellipsen traversiert, von der Massenverteilung ab. Fiir den Fall, in dem die 
beiden Begrenzungsellipsen zusammenfallen, den periodischen Fall, sind die Energie 
und auch die Gleichung der Bahn unabhangig von der Verteilung der Gesamtmasse 
zwischen den beiden Zentren, wobei die Energie die KEPLER-Energie fiir die be- 
sondere Bahn ist. 


1 This research was supported in part by the United States Air Force under 
Contract AF 49(638)—530 monitored by the Air Force Office of Scientific Research 
of the Air Research and Development Command. 

* Physics Department, University of Maryland, College Park, Maryland, U.S.A. 
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Die Theorie kann dazu angewendet werden, um die Bewegung eines Satelliten 
in der Nahe eines Planeten zu erodrtern, der einen groBen Wulst oder eine 
, Beule hat. 


Quelques aspects d’un probléme des trois corps. [1 s’agit d’un cas particulier du 
probleme restreint, celui d’une particule dans ie champ de deux masses non-tournantes 
et d’écartement constant. Appliquant un formalisme du a CHARLIER des limites 
sont obtenues pour la trajectoire de la particule, en particulier les équations des 
ellipses sont déterminées en fonction des constantes du mouvement. Des expressions 
particuli¢érement simples correspondent a un choix particulier des conditions initiales. 
I] est intéressant d’observer que les ellipses limites ne dépendent que de |’écartement 
des deux centres. -La fréquence avec laquelle la trajectoire réelle oscille entre les 
ellipses limite dépend de la répartition de masse entre les centres. Dans le cas 
périodique ot les deux ellipses limites coincident, l’énergie et l’équation de l’orbite 
ne dépendent pas de la répartition de masse; 1’énergie étant celle de KEPLER pour 
l’orbite en question. 

La théorie peut étre appliquée a la discussion de la trajectoire d’un satellite autour 
d’une planéte présentant un important renflement ou ‘“‘bosse’’. 


List of Symbols 


gravitational constant 

mass of Ist attracting center times y 

mass of 2nd attracting center times y 
= mass of attracted mass point, taken to be unity 
= distance from m to K 

distance from m to K’ 

half distance from K to k’ 

elliptical coordinates 

CARTESIAN coordinates 


. 


= = 


= Ist time derivatives of A, u, x, y 
HAMILTONIAN 

= constant value of the HAMILTONIAN 
time 

= integration constant, to be determined from initial conditions and one 
of eqs. (6) ° 

L(A), M(u) = functions of the elliptical coordinates, defined in eqs. (7) and (8) 

14, 1s = semi major axes of ellipses, defined by eqs. (11) 

Ar Ir, — 12] 


c 
A, 
x, 
4, 
H 
h 
t 
ow 


Vv x24 y2 
index zero: given to initial conditions of m 
Tt = initial ratio of kinetic over potential energy on the y-axis 


I. Introduction to Elliptical Coordinates 


For the treatment of the attraction of a mass point by two fixed centers it is 
convenient to introduce plane elliptical coordinates, defined by the equations 


A=sertr) 


b=sr—?). (1) 


It is obvious that A = constant is one definition of an ellipse and u = constant 
one definition of a hyperbola, both with foci in K and K’. From (1) it is seen 
that the following inequalities exist for elliptical coordinates: 

rt+rS>2Qce-4 Lc 
lr—7'| S2c > |u| Se. (2) 
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It can easily be shown with the aid of plane geometrical theorems that the 
tangents of the ellipse and hyperbola going through an arbitrary fixed point are 
perpendicular at this point, i.e., elliptical coordinates are orthogonal. 

The actual equations of the ellipses and hyperbolas given by / = constant 
and « = constant are readily found from the major and minor semi axes: 

Major semi axis: Ellipse: / Hyperbola: yu 
Minor semi axis: Ellipse: 2-2 Hyperbola: \c? — pi. 
Hence the equations are: 
x* y2 
i 
The HAMILTONIAN (i.e., sum of kinetic and potential energies) for the problem 
now is easily found to be: 
L 42 2 A? uv l (K K' , ry 
a= PaG — "”) 72 2+ 2 =e — 2 —— (A + K')A—(K —K’') a). 
(4) 

The derivation of (4) is carried through in Appendix I. 

The integration can be done by separation of variables (see Appendix II). 
It yields the following two equations: 

ieee [ Add 
1 J (22 — 02) (KEK )A+A2 + ape | 
, i ees. earn 
J {2 (wu? —c?) (K — K')u + hy? + a]}" 
da 
K)A+h2+ ape 7 
| eh. Se (5) 
J {2 (uw? —c®) ((K —K')ut+hu?t+aj}e 

From eqs. (5) one can derive intermediate integrals which are extremely 
useful for the discussion. First we differentiate both eqs. (5), multiply the second 
one by — w? and add. The w — integral then cancels out and we are left with 
the first of eqs. (6); the second eq. (6) can be derived in a similar way. 

a dh les a a DA aa 

(22 — po —/2(2— 0%) (K+ RK) AthM +a] 
du 91,2 72) TR eee Wey , 
ap = V2 (= 8) (KK) + hp ta). (6) 

h and « appearing in eqs. (5) and (6) are integration constants, which can be 
determined from initial conditions. A can be interpreted simply as the total 
energy of the mass point divided by its mass. This becomes clear in the derivation 
of eqs. (5) where H = his one integral of the equations of motion, A being constant 
because H is independent of time. 


| {2 (42 — c?) [(K + 


(A? — wu?) 


Il. Classification of Bound Orbits 
For convenience let us introduce several abbreviations: 

L(A =(K+ KB')A+h#+e 

M(u) = (K —K')w+hyp?+a. 
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The classification of possible orbits is based upon eqs. (6). Following 
CHARLIER [2], one can distinguish the following three major cases: 

(i) h<0 (bound orbits), 

(ii) A>O (unbound orbits), 

(iii) A =O (limiting unbound orbits). 

We are now going to restrict the problem to bound orbits, i.e. case (i), and 
furthermore to orbits which do not come arbitrarily close to K or K’ or the line 
connecting K and K’. 

Given any initial conditions, we can find A and « from any one of eqs. (6), 
and H = h. But eqs. (6) can give more than this. The square roots of L(A) and 
M(u) appearing in them have to be real. 

Since A is always smaller than zero, let us put 


h=—h, (9) 


where h, is a positive number. Since A is always larger or equal to c, as stated 
in eq. (2), we can just consider the inequality 


L(d) > 0. (10) 


Let us rewrite this equation with help of eqs. (7, 9), calling 7, and 7, the roots 
of L=0: 
L(A) =(K+ B’)A—h, A? += (7, — A) (A— 1). (11) 


Let us assume 7, > 7, for all real values of the roots. As would be expected, 
there is at least an upper bound for A, namely that given by L(A) = 0. 
The roots of the equation L(A) = 0 may have values obeying either one of 
the following inequalities: 
(i) 7, % both complex 
(li) 7, 7% real, both smaller 
than c 

(ili) 7, %, real, 7; >cD>7q 

(iv) 7, 7% real, both larger 
than c. 

In cases (i) and (ii) L(A) cannot 
change sign since there is no real root 
exceeding c as can be noted from 
eq. (2). These two cases can be 
treated simultaneously. There re- 
main three cases now: 

a) cases (i) and (ii) 

b) case (iii) 

c) case (iv). 

a) Since L(A) is always negative in this case, the first ‘of eqs. (6) can give real 
values only if A =c, i.e. motion on the line K — K’, a case, which has been 
excluded. 

b) 4, 2c]. 

From the equation 








— c*) h, (7, — A) (A — 12) (12) 





we see that 7, <2 A =c represents a case which can again be excluded because 
the mass point can come arbitrarily close to the line K — K’ as well as to the 
two centers K, K’ themselves (see Fig. 1). 
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c) Finally 71; >7% >. 

Eq. (12) can be satisfied either by A = c, which can be excluded as in a) or by 
the physically interesting case: 

pa iGr (13) 

The orbit stays between the two ellipses 4 = 7, and A = r, with foci in K and K’ 
and major semi axes 7, and 7,. The mass point will come close to any point 
between these two ellipses, i.e. after a sufficiently long time it will come arbitrarily 
close to any arbitrary point between these limits, unless the motion is periodic. 
For any practical purpose this latter case can be neglected, because the set of 
periodic orbits is infinite of lower order than the set of non-periodic orbits. A 
periodic orbit is, furthermore, unstable, because it requires definite initial condi- 
tions, the slightest change of which will make it non-periodic. 


III. Special Case: Periodic Orbits 


There is, however, another type of periodic orbits, which is not unstable in 
this sense. This case occurs if 
Y,= 7, and therefore = A. (14) 
It is seen from eq. (13) that then A = constant, i.e. the orbit itself will be an 
ellipse with foci in K and K’ and major half axis y = 7, = 7, the minor half axis 
and the equation of the orbit can be seen from eq. (3). This periodic orbit will 
not be unstable. A slight change of the boundary conditions will change the 
equation 7, = 7, to 7, = 7, +e and the orbit will always stay between these 
limits. The change will be arbitrarily small after an arbitrarily long time if the 
change of the initial conditions was sufficiently small. 
The values of 7, and 7, are found by solving the quadratic eq. (11) to be 


_K+K' ee es 











n= 











2 hy h, hy 
’ mS: / K + K’ — 
a ohy | | hy hy a 
In the periodic case r, = 7, we therefore get the condition: 
(K+ K’)?+ 40h, =0. (16) 


And for the value of the root 7 in terms of the total mass of the centers and 
the total energy of the orbit we get from (15) 











K+ K’ 
Y= 7 : (17) 
The orbit equation of the periodic case can now be written down: 
2 2° 
os y ol. (18) 
K = K l. K' 2 2 
2h, 2 hy 


It is seen that only the sum of the masses of the centers K and K’ enters 
eqs. (15 — 18). This means that the orbit is completely determined given h,, 
the total energy, given « such that it obeys eq. (16), finally given the total mass 
of the fixed centers. The equation of the periodic orbit does not depend upon 
the way the total mass is distributed between K and K’. 

It is instructive to compare the results with the case of ordinary KEPLER 
motion, the two-body problem. Consider a circular orbit of a mass point around 
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a single center of mass K + K’. (Radius of the orbit may be R.) From conserva- 

tion of energy we know: 

ve K+K' 

; oe 

Equating centrifugal and gravitational accelerations, we obtain: 
of K+’ vf K+ 


R R2 which yields: [a 2 


h=—h= 


(19) 


and finally: 


K+ kK’ 
or ua 


It is well known, however, that the energy of a KEPLER orbit depends upon 
the semi-major axis only, hence eq. (20) is identical with eq. (17). 

We see that if condition (14) is satisfied, the equation as well as the energy 
of the orbit are independent of the distribution of total mass K + K’ between 
the two centers. 

The question may be raised as to 
what is the difference between the 
velocities a mass point will have at an 
arbitrary point, given the total energy 
h, if attracted by two fixed centers K 
and K’, as compared to the velocity if 
attracted by only one center with mass 
K+ K’ at the point K (see Fig. 2). 
This difference can be found very 
easily: 

The HAMILTONIAN for attraction by 
one center, mass K + K’ at K(c, 0) is: 


a 
(eo) ye 


(20) 











— h,. (21 a) 


The HAMILTONIAN for attraction by the two fixed centers A(c,0) and K’ 
(— c, 0) is, also in CARTESIAN coordinates 


1 K K' 

Soe ae Lh ne 
Hy ait 5) Ug [(x a. c)? 4. yas (x + c)2 LL y2yil2 

The total energy is given to be A = — h,. Combining the two eqs. (21) obtain: 


1 1 
v,? =e Vp" = Z kK’ ede ae oe 
Je-ey lerorty 

The difference in the square of the velocity, i.e. the kinetic energy, is propor- 
tional to the mass which is put into the second center K’. Of course there is no 
difference, if all the mass is still at K, i.e..K’ = O, and there is a maximal difference 
if all the mass is transferred to K’. 

It is interesting to note what happens on the x and y axes. 

For y = 0, eq. (22) becomes: 
4K'c for |x| > 


<0 for |x| <c. 








—~& 2 





(23) 


eRe: ee ee 
< Nati deat con 

For |x| >> c, a case to which we have restricted our attention (because the 
mass point should not come close to any of the centers nor to their connection), 
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we find that the difference of kinetic energies is proportional to 2 c, the separation 
of the fixed centers. 

For x = 0 the difference in kinetic energies vanishes. This means: If the 
distances of the mass point from the fixed centers K and K’ are equal, i.e. on 
the y-axis, the magnitude of its velocity will not depend upon the way the total 
mass of the attracting centers is distributed between K and K’. In the special 
case of a periodic orbit [eqs. (16 — 18)] we find that the velocity of the mass 
point, which may be found from eq. (21 b) equals the velocity of a mass point in 
KEPLER motion on the same orbit [eq. (21 a)] only at the points 


=) 6-4 


while it differs from it at any other point by an amount, which can be calculated 
from eq. (22). Note that the difference is equal except for reversing the sign for 
points which are symmetric with respect to x = 0. 





IV. Discussion of the General Case 


In the more general case, namely 7, differing appreciably from 7,, the picture 
is as follows: 

The motion of the mass point is confined to the region between the two 
ellipses A = 7, and A= 75. As stated above, it comes arbitrarily close to any 
point in this region after a sufficiently long time. As can be seen from eqs. (15), 
the equation of the bounding ellipses does not depend upon the way the mass is 
distributed between the centers K and K’, but only — see eq. (18) — upon their 
separation c. This may look surprising at the first moment, because in the case 
kK’ = 0, we have a KEPLER ellipse which may touch the limiting ellipses, but 
will not come arbitrarily close to any point between them, but will remain 
unchanged forever. Evidently, the rate of change of the orbit depends upon the 
mass ratio of the two centers in such a way that it vanishes, if this ratio is zero 
or infinite. For continuity reasons it can be seen that a very small mass at K’ 
will give rise to a very slow, but secular change of the orbit within the limits 
of the two ellipses. More definite results on the rate of change of the orbit may 
be obtained for given initial conditions by numerical integration of eqs. (5). 

In order to find relations between the velocity components in CARTESIAN and 
elliptical coordinates eqs. (3) of Appendix I may be used: 


1 
x == (wat A 1) 
[®t - | 
Bd ed Ea 


By complete differentiation of eqs. (1) the reverse of eqs. (24) can easily be 
found: 


(24) 





(25) 





att 20% 
(2 2) y 


In a practical case it will be most interesting to know the values of 7, and 7, 
for given initial conditions. In principle these can always be found from eqs. (15), 
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where « has to be calculated from either one of eqs. (6). There is one particularly 
interesting case, for which there is a simple formula for the difference between 
ry, and r,. Suppose the mass point is initially located on the y-axis, i.e. the distances 
from the two fixed centers are equal. Then we have the following formulas and 
initial conditions: 
r=’: Ao? = Vo? + c?; Vo? = Ay? — c®; Mg = %q = 0. 
Initial conditions: 
CARTESIAN coordinates: Elliptical coordinates: 
%_ = 0 ho 
My = 9 


Then it is shown in Appendix III by simple algebra that the difference between 
r, and 7, is: 
2 ey ee = 
Ar = —— — | (K + K' — Ay X92]? + Ag? Xp? Yo’. (26) 
K+ K' , 2 i 0 *o 0 *0 Yo 
ce ae 
It is also shown in Appendix III that eq. (26) assumes a simpler form for 
Yo = 0: 


(27) 


For K + K’' = A, %,? this reduces to zero, which is the periodic case with 
coinciding roots 7, = 72. This condition is equivalent with eq. (16). 
Calling the initial ratio of kinetic and potential energy 
ig? F - % 
hg 


q. (27) can be rewritten in the simple form 


poo — , (28) 


If one of the attracting masses is small as compared to the other, the actual 
orbit will be approximately elliptic, but non-reentrant so that the line of apsides 
rotates slowly. 

This result may be applied to problems in celestial mechanics. 

Celestial bodies often have shapes differing appreciably from that of a sphere. 
The resulting gravitational field is therefore no longer that of a point mass. 
By using two point masses as sources of the field and adjusting their masses and 
distance so that an optimum fit of the field of this model to the actual field is 
obtained, it is possible to find (at least approximately) the influence of the 
deviations from spherical shape on the field and small masses moving in it. This 

25° 
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can, for instance, be done in the case of the moon, providing its field is known 
sufficiently well}. 


Appendix I 


The Hamiltonian in Elliptical Coordinates for the Problem of a Mass Point (Unit 
Mass) Being Attracted by Two Fixed Centers 


From eqs. (3) we find: 
AZ y2 
ce = head 
(42 ¢2) x2 x2 
( oat re er 
From these equations it is easy to represent x and y in terms of A and yu: 
c® y® = (A? — c?) (c? — pu?) 
oF 8 = Ary’. 
Logarithmic differentiation of these equations yields: 
dy Adah — wdu 
y a | ae ae ee Te 
d da ad 
dx _ da | dw 
% A lu 
These can be easily solved for the differentials of x and y: 
cdx=udi+hidu 
— 


y2 = 42 — ¢? — 





c 
re, | plait. 
-— —c 


From (I,3) find: 


Finally the kinetic energy comes out to be: 


= 93... gt 
a's aia he 
It is quite simple to express the potential in elliptical coordinates: 
Using the notation of Fig. 1, the potential is given by 





(1,6) 


kK’ 1 
= = K+K’')A K’ — K)}. 1,7 
a tiaop Bo pUK + Kte KHL 7) 
1 The solution can be generalized to the three-dimensional case following 
HILTEBEITEL [3, 6]. It can then be shown that in the satellite case the point mass 
moves in a region bounded by two rotational ellipsoids with foci in K and K’ anda 
rotational hyperboloid with foci in K and K’. 
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Finally the HAMILTONIAN is obtained from eqs. (I,4 and 7): 
ah Tx 
A? i? = 
— — (22 — 2 as wel are naeeieh aeaee eee e 
5 (A | | z*,|- (1,8) 


Bw 
Appendix II 





The problem of integrating the HAMILTONIAN equation of motion for attraction 
of a mass point by two fixed centers has been solved by CHARLIER [2]. In his 
book “Die Mechanik des Himmels” he considers the problem in detail in sec- 
tion III. He also discusses in a brief survey the possible orbits for any initial 
conditions, while our paper is restricted to negative total energy /, and to orbits 
which do not come arbitrarily close to either K and K’ or the line connecting them. 

The problem has also been considered as an example by BIEBERBACH [1] 
in his book ‘“‘Theorie der Differentialgleichungen’’, pp. 290—294. 

Eqs. (5) and (6) can be found in CHARLIER [2] on p. 118. His notation has 
been used in this paper except for minor changes. 


Appendix III 


Derivation of eqs. (26) and (27). 
The second of eqs. (6) yields with our initial conditions: 


[Ap? fag}? = —2c*a; where Ag? = Yo? + c?. 
Eqs. (25) yield: 


Combining the last two equations obtain for «: 
1 ., 

= — 5 bet 

From eqs. (15) find for the difference in the roots 7,: 


Ar = — [(K + K’)2? + 4ah,]!2 (III,2) 


i, [( 
From eqs. (III,1 and 2) find 


pie ae Le pe 
“ale + K')2 + 2g? x92 rue ai E+E} 


[(K + K’ — 49? Ag)? + Ag? X57 97)". 













This is eq. (26) of the paper. 
full square: 


co coe 
Ao ; a | -* Z| 


Ar =24,}1— 


If j) vanishes, the radicant of the root becomes a 





Finally: 
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Appendix IV 


A simple illustrative example [4, 5). 

Consider a large sphere with a second much smaller sphere fixed on its surface 
(see Fig. 3). 

Here we have 


2c=R +O 
K and K’ on the centers of the two spheres. The limiting ellipses have, of course, 
their foci in K and K’. The smallest ellipse, which does not intersect the surface 
of the sphere but only touches it, has 


; : : . 3 
semi-major axis w—R 
R>o. 


2 
semi-minor axis R+o)~R | 2. 
It is seen that any ini- 
tially circular orbit with 
radius 


will be found to intersect 
the surface of the sphere 
sooner or later regardless 
of the magnitude of the 
smaller sphere. The rate 
of change of the orbit 
within its region is, how- 
ever, determined by the 
mass ratio K/K’. It can 
be seen that limiting ellip- 
ses with semi-major axes 
slightly smaller than 








aw—R 
Fig. 3. Illustrative example for the problem of the 2 
2 attracting centers. The motion is limited by ellipses intersect the surface of 
with foci in K and K’. The smallest ellipse, which the sphere at the side 
does not intersect, but only touches the surface of opposite to the location 
the attracting body, has semimajor axis a= R +c of the smaller sphere. 
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Abstract — Zusammenfassung — Résumé 


On the Flight Path of a Hypervelocity Glider Boosted by Rockets. This article 
investigates the flight of a hypervelocity vehicle operating along a so-called equilib- 
rium trajectory, that is, a trajectory such that the weight is balanced by the lift 
plus the centrifugal force due to the curvature of the Earth. By means of the indirect 
methods of the Calculus of Variations, it is shown that the path which maximizes 
the range includes: an initial sub-arc in which all the propellant mass is expended 
at the maximum burning rate of the engine and a final sub-arc in which the hyper- 
velocity glider coasts at variable altitude and in such a way that, for each instantaneous 
velocity, the aerodynamic drag is a minimum. No variable thrust sub-arc appears 
in the composition of the extremal arc. 

It is, therefore, concluded that the solution previously indicated by EGGERs, 
ALLEN and NEICE is an extremal trajectory (i.e., a path consistent with the EULER 
equations) with regard to both the angle of attack program and the burning program. 


Uber die Flugbahn eines ,,iiberschnellen” Gleiters. Die vorliegende Arbeit unter- 
sncht den Flug eines ,,iiberschnellen‘‘ Fahrzeuges, das entlang einer sogenannten 
Gleichgewichtsbahn sich bewegt, das heiBt entlang einer solchen Bahn, da8 das 
Gewicht durch den Auftrieb + die (infolge der Erdkriimmung auftretende) Zentri- 
fugalkraft ausgeglichen wird. Mittels der indirekten Methoden der Variationsrechnung 
wird gezeigt, daB die Bahn der maximalen Reichweite folgendes einschlieBt: einen 
Anfangsteilbogen, in dem die ganze Treibstoffmasse bei der gré8ten Verbrennungs- 
geschwindigkeit des Triebwerkes verbraucht wird, und ein schlieBlicher Teilbogen, 
in dem der ,,iiberschnelle Gleiter’’ in variabler Héhe und in einer solchen Weise 
gleitet, daB fiir jede Momentangeschwindigkeit der aerodynamische Widerstand ein 
Minimum ist. Kein Teilbogen mit variablem Schub tritt in der Zusammensetzung 
des extremalen Bogens auf. 

Daraus 14Bt sich schlieBen, daB die friiher von EGGERS, ALLEN und NEICE ange- 
gebene Lésung eine extremale Bahn ist (das heiBt, daB sie den EutEerschen Glei- 
chungen folgt), wenn sowohl der Angriffswinkel als auch das Brennprogramm be- 
riicksichtigt werden. 


1 Presented at the Xth International Astronautical Congress in London, 
August 31 — September 5, 1959. 

* This research was supported by the United States Army, through the Army 
Ballistic Missile Agency, under Contract No. DA-33-008-Ord-1663. 

8 Professor of Aeronautical Engineering, Purdue University, Lafayette, Indiana, 
U.S.A. At present, Director of Astrodynamics and Flight Mechanics, Boeing Scientific 
Research Laboratories, Seattle, Washington, U.S.A. 
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Sur la trajectoire d’un planeur hypersonique. L’article examine la trajectoire 
d’équilibre d’un véhicule hypersonique, dans laquelle le poids est équilibré par l’action 
combinée de la portance et de la force centrifuge provenant de la courbure de la terre. 
Les méthodes indirectes du calcul des variations montrent que la trajectoire de rayon 
d’action maximum comporte: un arc de poussée maximum et un arc de poussée 
nulle tel que pour chaque vitesse instantanée la trainée soit minimum. II] semble 
qu’aucun arc a poussée variable n’entre dans la composition de la trajectoire optimale. 

On en conclut que la solution précédemment indiquée par EGGERS, ALLEN et 
NEICE est extrémale (c’est-a-dire qu’elle satisfait aux équations d’EULER) par rapport 
a une programmation de l’angle d’attaque et de la poussée. 


List of Principal Symbols 
Speed of sound (ft. sec.—?) B Engine mass flow (Ib. ft.—! sec.) 
Integration constants (physical | y Ratio of specific heat at constant 
dimensions not indicated) pressure to specific heat at 


Zero-lift drag coefficient constant volume (air) 

Drag (Ilb.) Piece Variation consistent with the 
Induced drag (Ilb.) prescribed end-conditions 
Zero-lift drag (Ib.) é Ratio of induced drag to zero- 
L/D Lift to drag ratio lift drag 

Maximum value of the lift to Inclination of the flight path 
drag ratio for a given Macu with respect to the local horizon 
number A,...4, LAGRANGE multipliers (physical 
Sea-level acceleration of gravity dimensions not indicated) 

(ft. sec.—4) X/R, Non-dimensional range 
Function whose difference 4G Air density (lb. ft.—4 sec.?) 

is to be minimized (physical t Veo/Ro Non-dimensional time 
dimensions not indicated) Variable defined by Eq. (11) 
Altitude above sea-level (ft.) Smaller of the two angles which 
Induced drag factor the perpendicular to the plane 
First members of the equations of motion forms with the polar 
representing the constraints of axis 

the variational problem (phys- Variable defined by Eq. (12) 
ical dimensions not indicated) Function defined by Eq. (68) 
Lift (Ib.) (physical dimensions not in- 
Instantaneous mass dicated) 

(Ib. ft.—? sec.*) Angular velocity associated with 
V/a Macw number the rotation of the Earth around 
Air constant (ft.? sec.—? °R—}) its polar axis (sec.~?) 

Radius of the Earth (ft.) : 

Reference surface for the aer- Superscripts 

odynamic coefficients (ft.?) | Derivative with respect to time 
Time (sec.) Subscripts 

vi) Ry £y Non-dimensional fg Initial point 

velocity ‘ | Corner point 

Flight velocity, relative to the | Final point 

Earth (ft. sec.~*) Condition immediately before a 
Equivalent exit velocity of the | corner : 

rocket engine (ft. sec.~*) | 4 Condition immediately after a 
Range (ft.) corner ° 
Derivative ofthe airtemperature | 

with respect to the altitude 

(R ft.-}) 


I. Introduction 


The problems arising from the analysis of the flight paths of hypervelocity 
vehicles have received considerable attention in recent years. Historically, 
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SANGER and BREDT [1] were among the first to realize the military importance 
of hypervelocity vehicles. EGGERS, ALLEN and NEICE [2], on the other hand, 
produced a simple and interesting comparative analysis of the performance of 
ballistic missiles, skip-type vehicles, and glide-type vehicles. 

The engineering assumptions used in [2] in connection with glide-type vehicles 
are essentially equivalent to imagining that the aircraft flies along the so-called 
equilibrium path! under the following circumstances: (a) all the propellant mass 
is burned instantaneously; (b) the kinetic energy thus impressed to the vehicle 
is gradually expended along a coasting trajectory flown at (L/D) maz. 

The above hypotheses may convey an impression of arbitrariness to a superfi- 
cial observer. Yet, the resultant trajectory is endowed with an important 
property; it is the extremal path (i.e., a solution of the EULER equations) asso- 
ciated with the following problem: ‘‘Given the initial mass and the final mass, 
the initial velocity and the final velocity, find the angle of attack program and the 
burning program which maximize the range of a hypervelocity vehicle.” 

A discussion of the above problem of the Calculus of Variations and an 
analytical proof of the properties associated with the path studied by EccErRs 
and his associates in [2] is offered in the following sections of this article. 





Jol. 
5 


II. Fundamental Hypotheses and Equations of Motion 






A high speed vehicle operating over a spherical Earth in a resisting medium 
is considered. Assuming that the thrust of the rocket is tangent to the flight 
path and that the trajectory is contained in a plane passing through the center 
of the Earth, the kinematic and dynamic relations describing the motion are 
written as [3] 








Ry +h 


h—Vsin@=0 (2) 


V cos6=0 





















: my i. D(h,V,L) —V.B _ 
V + 8 (4 sin 6 + on ==) (3) 

. Vat. «2s k ae i 
“a & (| cos 8 — ——, + 2 we COSYe = 0 (4) 
m+ B=0 (5) 






In the above equations? R, denotes the radius of the Earth, X the curvilinear 
coordinate measured along the circle of radius Ro, A the altitude above sea-level, 
8 the engine mass flow, V, the equivalent exit velocity of the gases (assumed 
constant), V the velocity of the aircraft relative to the Earth, 6 the inclination 
of the flight path with respect to the local horizon, m the mass, D the drag, L 
the lift, wz the modulus of the angular velocity of the Earth with respect to its 
polar axis, and gz the smaller of the two angles which the polar axis forms with 
the perpendicular to the plane of motion. The dot sign denotes derivative with 
respect to time. 


1 Equilibrium trajectory is, by definition, a flight path along which the weight is 
balanced by the aerodynamic lift plus that portion of the centrifugal force which is 
due to the curvature of the Earth. 

2 The conventions assumed with regard to the positive signs for X, h, and @ are 
identical with those of [3]. 
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The following supplementary hypotheses are now introduced [2]: 
(a) The altitude of the vehicle above sea-level is such that 
h/ Ry 
(b) The slope of the flight path with respect to the local horizon is such that 
cos 6=1 
sin 6=6 


D 
6 < eae 
™ &o 
(c) Both the Corrotis acceleration and that part of the centripetal acceleration 
which is due to the time rate of change of the inclination of the velocity with 
respect to the local horizon are neglected in the equation of motion on the normal 
to the flight path. 
Because of these hypotheses, Eqs. (1) to (5) are simplified as follows 
J, =X-V=0 (6 
J, =h-—VO6G=0 
, , D(h,V,L)—V.B 
Jp =V+— ro 





=0 


etme go 
=L—m 1-—-—=—|= 
4 80 Ry &o 


ee Per) (10) 
Suuce the mass flow of the rocket engine is a quantity bounded between a lower 
value (@ = 0) and an upper value (2 = Bmax) the above relations must be com- 


pleted by [5] 
Je=h-Y?= (11) 
Tr = Boaz — 8 — "= (12) 
here g and p denote two real variables. 


Il]. The Mayer Problem 


In the class of functions X(t), A(t), V(t), L(é), O(t), B(t), mit), p(t) and y(t) 
which are solutions of Eqs. (6) to (12), the MAYER problem seeks that special 
set which minimizes the difference 


AG = G; —G; (13) 
where 
G=G(X,V,m, t). (14) 
After introducing a set of variable LAGRANGE multipliers 
Ax(t) (k = 1...7) 


the EULER-LAGRANGE equations [4] are written as 
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These equations admit the first integrals 
AV +yVO4 4 A— — ape (24) 
A=C, (25) 
where C and C, are constants. Furthermore, they must be solved for boundary 
conditions consistent with the general transversality condition!, which is written 
as follows [4] 
(6G + C, 6X + A, dh + A, OV + As dm — C Ot);! = 0. (26) 
For the particular case of the maximum range problem (G = — X) with free 
time, the transversality condition leads to 
C =0 
C,=1. 


IV. Angle of Attack Program 
It is of interest to notice that EULER equation (19) is solved by 
he = 0 
implying that [Eq. (16)] 


In view of the circumstance that? 


(29) 


an important conclusion is reached: “For a given instantaneous velocity V, 
the flight altitude is to be adjusted in such a way that the overall drag D isa 
minimum.” 

Consider now a drag polar having the form 


D=D,+D, (30) 


1 
Dy = = Cvo(M) eS y2 (31) 


2 
i= ~ nn st Ia (32) 
oSV? 

1 Eq. (26) must be identically satisfied for all systems of variations 0(...) consistent 
with the prescribed end-conditions. 

2 The inequality (29) is readily proved for a parabolic drag polar involving constant 
coefficients; it is also proved for a parabolic drag polar with coefficients depending 
upon the MacuH number, provided the atmosphere is isothermal. 
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where D, is the zero-lift drag, D; the induced drag, Cpo the zero-lift drag coeffi- 
cient, K the induced drag factor, 9 = o(h) the air density, S a reference surface 
for the aerodynamic coefficients, M = V/a the MAcu number, and a = a(h) the 
speed of sound. Simple computations, omitted for the sake of brevity, show that? 


1 d log Cpo 
sel 9 


(34) 


where y is the ratio of specific heat at constant pressure to specific heat at constant 
volume (air), « = a(h) the derivative of the temperature of the air with respect 
to the altitude, and R the constant appearing in the equation of state for air. 
From Eqs. (28), (30), (33), and (34) the optimum ratio (e) of induced drag to 
zero-lift drag is calculated 





; (35) 


1 eR (, 1 dee) 
£0 2 dlogM 


The associated instantaneous value of the lift to drag ratio is 
(36) 


After denoting with 


L ‘ 


= (37) 


| a, = 

(>). 2K Coo 
the maximum value of the lift to drag ratio at a given MACH number, Eq. (36) is 
rewritten as 


£ (38) 


E = 2 Ewa: —— 
l+e 
where « is supplied by Eq. (35). 
1. Constant Aerodynamic Coefficients 
For the case where Cpo and K are constant, Eqs. (35) and (38) reduce to 
e= | (39) 
BE == Bugs. (40) 
The above relations hold even when the atmosphere is non-isothermal. 


2. Isothermal Atmosphere 


For an isothermal atmosphere (a = 0), Eqs. (35) and (38) are transformed as 
follows 
e=1 (41) 
E = E,,. (42) 
The above relations hold even when the aerodynamic coefficients Cpo and K 
are arbitrarily dependent on the Macu number. 


1 In deriving Eqs. (33) and (34) an atmosphere having constant chemical composi- 
tion is considered. 
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VY. Burning Program 


With regard to the mode of operation of the rocket engine, the EULER equa- 
tions (22) and (23) show that the solution arc is discontinuous. Generally, it may 
be composed of sub-arcs of three different kinds: 

g=0, A4=0 > £=0 (43) 

Ue 0, Ag =0 - B — Bmax (44) 

A, = 0, A,=0 - £ =variable (45) 
i.e., coasting sub-arcs, sub-arcs flown with maximum engine output, and variable- 
thrust sub-arcs. 


Non-Existence of Variable-Thrust Sub-Arcs 


For problems not involving time (C = 0), the extremal arc only includes 
sub-arcs 6 = 0 and sub-arcs 6 = Bmax. No variable thrust sub-arc may partic- 
ipate in the composition of the extremal arc, as the following analysis shows. 

As a first step, a hypothetical variable-thrust sub-arc is considered and the 
LAGRANGE multipliers are expressed in terms of the multiplier A, as follows 


D 
4, = As ai 


A, = 0 


give [5] 


7 
pli-7]- 2 > 


V, Gt aly 
— V 

Ro 80 

As a further step, Eq. (52) is solved in terms of the ratio (¢) of induced drag 
to zero lift drag. After observing that 


Uu 


one obtains 
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Notice that, should variable-thrust sub-arcs exist, Eqs. (35) and (56) would 
be simultaneously satisfied. This, however, is only possible if 


(K, — K) u8 + (Ky K, — K, K, —4 Kj) uu? + 








+ (Kg — K,) u + (K, K, — K, K,) 4, =0 (57) 
where 
a _ 1 dlogCpo 
k= 1+ 2R +3 eee 
Rae zd -$ 58) 
80 2 dlog M 
> d log Coo 
“s=1+ “Tog M 
; dlog K 
K.=3— TM 
V, 
4, = -——— 
Vg Ro 


Constant Aerodynamic Coefficients 
For the case where Cpo and K are constant, Eq. (57) leads to 
“2+ 1 = 0. 
Since the flight speed is imaginary, it is concluded that no variable-thrust sub-arc 
may participate in the composition of the extremal arc’. 


VI. Legendre-Clebsch Condition 


As is known from the theory of the second variation [4], a necessary condition 
for the existence of a minimum value for JG is the LEGENDRE-CLEBSCH condition. 
For the particular problem under consideration, the latter is formulated as follows 


e>0 (58) 
where 
o°F o°F a2F 
a oe ht ‘i. 2 
€ = 57a (OL)? + ag? (dq)? + ay? (dy) (59) 
F= Shi. (60) 
k=1 
After considering that 
68 — 29 dg = 0 (61) 
68 +2ydy=0 (62) 
the e-function is written as 
A BD sre Li de, Ar] igme 
(mo (dL) Ile +o (68) (63) 


* An analogous result holds for an isothermal atmosphere, provided 


d log (Coo K) 
dlog M 
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where 6L and 6f are arbitrary (and independent) variations in the lift and the 
engine mass flow with respect to the values characterizing the optimum flight 


program. 
Consider now a system of variations such that 68 = 0, dL 40. Since, for 


a parabolic drag polar, 
aD 
ar? >0 (64) 
it is concluded that the LEGENDRE-CLEBSCH condition is satisfied if 
A, > 0 (65) 


at all points of the flight path. 
Conversely, consider a system of variations such that 68 40, dL = 0. For 
a coasting sub-arc, the LEGENDRE-CLEBSCH condition requires that 


Ag <0. (66) 


Analogously, for a sub-arc flown with maximum engine output, the LEGENDRE- 
CLEBSCH condition requires that 


<0. (67) 


Define now the new function 


and consider EULER equation (20). It is readily seen that, for a coasting sub-arc, 
the inequality (66) is equivalent to 

o> 0. (69) 
Analogously, for a sub-arc flown with maximum engine output, the inequality (67) 


is equivalent to 
w <0. (70) 


VII. Composition of the Extremal Are for Maximum Range 


The problem of maximizing the range (G = — X) is now considered in connec- 
tion with the case where the flying time is free. The transversality condition 


yields 
C = (71) 


C,=1. (72) 


For simplicity, attention is focused on a parabolic drag polar involving constant 
coefficients. The main lines of reasoning are now indicated. 


1. The Multiplier A, 


At all points of the path extremizing the range, the multiplier A, can be shown 
to satisfy the differential equation 


. 2V 
——__— 1=0. 73 
4+ pet (73) 
In particular, along a coasting sub-arc, the first integral (24) leads to 


V 
i “5 (74) 
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2. The w-Function 
It is of interest to calculate the time derivative of Eq. (68). After laborious 
manipulations one obtains 
reps h eae , (75) 
m ' Re Buss 
3. Corner Conditions 
Because of the ERDMANN-WEIERSTRASS corner conditions [4], the following 
requirements must be met at a junction point between different sub-arcs 
(Ax)- = (Ax)+ = (R = 1,2,38, 5) (76) 
(C)_ = (C)+ (77) 
(w)_ = (w), =0 (78) 
where the subscript (—) denotes the condition immediately before a corner and 
the subscript (+) the condition immediately after. 


4. Case where a Corner Point Occurs 


Assume that a hypothetical corner point C occurs in the extremal path, that 
is, a point where a sub-arc 6 = 0 meets a sub-arc 8 = Bax. Eqs. (74) to (76) 
show that 
(Ag) — = (Ag) + > 0 
(@)_ = (od). > 0. 
Thus, the following consequences arise: 
(a) Because of the relations (69), (70), (78), and (80), a corner point must be 
preceded by a sub-arc @ = Bya, and followed by a sub-arc # = 0. 
(b) Because of Eqs. (73) to (75), @ is everywhere positive. Since the transition 
condition is that w = 0, it follows that no more than one corner point may occur 
in the extremal arc. 


5. Possible Types of Extremal Arcs 


In view of the discussion of paragraph VII, 4, only three types of extremal 
arcs are possible, more specifically: 

(a) An extremal arc JF composed of one single sub-arc flown by coasting. 

(b) An extremal arc JF composed of one single sub-arc flown with maximum 
engine output. 

(c) An extremal arc JCF composed of a sub-arc JC flown at 6 = Bug, and 
a sub-arc CF flown at # = 0. 

The occurrence of solutions of either type (a), (b), or (c) depends upon the 
boundary conditions of the problem. In this connection, assume that m,, m;, Vi, V; 
are given, that the engine is ideally capable of delivering a pulse-burning 
(Bmax = 0°), and define the characteristic velocity 


V.=V; +4, log—. 
f 


The following cases may arise: 
(1) If m; = m;, V;< V;, the boundary value problem is physically impossible. 
(2) If m; = m,, V;> V;, the entire trajectory is flown by coasting [type (a)]. 
(3) If m; > m;, V4 < V;, the boundary value problem is physically impossible. 
(4) If m;> m,;, V, = Vj, the entire trajectory is flown with maximum engine 
output {type (b)]. 
(5) If m;> m,, V4 > V;, the solution arc is of type (c). This is precisely the 
case of interest for a hypersonic glider boosted by rockets [2]. 
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Conclusions 


This article investigates the flight path of a hypervelocity vehicle operating 
along a so-called equilibrium trajectory, that is, a trajectory such that the weight 
is balanced by the lift plus the centrifugal force due te the curvature of the Earth. 
By means of the indirect methods of the Calculus of Variations, it is shown that, 
if the final velocity is sufficiently low, the path which maximizes the range 
includes: an initial sub-arc such that all the propellant mass is expended at the 
maximum burning rate of the engine and a final sub-arc in which the hypervelocity 
glider coasts at variable altitude and in such a way that, for each instantaneous 
velocity, the aerodynamic drag is a minimum. No variable-thrust sub-arc 
appears in the composition of the extremal arc. 

It is, therefore, concluded that the solution previously indicated by EccErRs, 
ALLEN and NEICE is an extremal trajectory (i.e., a path consistent with the EULER 
equations) with regard to both the angle of attack program and the burning 


program. 
Remarks 


It is to be emphasized that the present conclusions are limited to the cruising 
portion of the flight path. Should the complete trajectory (from take-off to 
landing) be considered, some modification would probably appear in the optimum 
flight program. 

It is also stressed that the simplified equations used in the present article 
are applicable to the class of glide paths, but not to the class of skipping paths. 
Thus, the present analysis points out that the treatment of the gliding flight 
(contained in [2]}) is optimal with respect to the class of glide paths, but not 
necessarily with respect to the larger class of glide and skip paths [6]. 


Appendix 
Closed Form Solutions 


When the aerodynamic coefficients are independent of the MACH number, 
solutions in a closed form can be obtained for the range and the flight time 
associated with the coasting 
sub-arc CF {1}. These solu- 09 
tions are due to SANGER and 
BREDT [1] and are reported 
here for completeness. To 
this effect it is convenient to 
introduce the non-dimen- 
sional variables 
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nu = Vy (83) 
| Ro 80 
so that the elementary range r 03 
and the elementary flight 
time become [1] Fig. 1. Range of a hypervelocity 
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Fig. 2. Time of flight of a hypervelocity glider 
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Fig. 3. Average speed of a hypervelocity glider 
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For §, = t, = 0, the integration 
process leads to (Figs. 1 and 2) 


og | 
| (87) 


implying that the average speed 
is (Fig. 3) 





Other quantities of interest are 
the instantaneous flight al- 
titude and the instantaneous 
path inclination. Assuming that 
the atmosphere is isothermal, 
laborious manipulations lead 
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Festschrift Jakob Ackeret. (Sondernummer der ZAMP, Vol. IXb.) 777 S. Basel 
und Stuttgart: Birkhauser-Verlag. 1958. Broschiert DM 24.—. 


Es ist fast unméglich, eine Besprechung der Festschrift zum 60. Geburtstag von 
Professor JAKOB ACKERET zu schreiben, ohne zunachst des lebendigen Anlasses dieser 
Festschrift zu gedenken, tiber dessen Lebensbild der Wahlspruch ,,Werde, was Du bist“ 
gestellt wurde. Die klare, in sich gefestigte und besonnene Persénlichkeit des heute 
auf der Hohe seiner Schaffenskraft stehenden Forschers ist weder aus der Geschichte 
der internationalen Luftfahrt, noch aus der beginnenden Raumfahrt wegzudenken. 
Beiden war er Wegbereiter und maBgeblicher Forderer. 

So gliedert sich die Festschrift denn auch in eine erste Kapitelfolge, die dem all- 
gemeinen Wirken ACKERETs und seinen Beziehungen zu Forschung, Industrie und 
Wehrmacht seines Vaterlandes gewidmet ist, und eine weitere Folge, in der die zahl- 
reichen Freunde ACKERETs aus aller Welt ihn durch wissenschaftliche Beitrage auf 
den verschiedenartigsten Teilgebieten der Luftfahrt zu ehren suchen. 

Es wiirde im Rahmen dieser Besprechung zu weit fiihren, die rund 60 Aufsatze, 
von denen also praktisch je einer einem Lebensjahr des Jubilars gewidmet ist, im 
einzelnen durchzugehen. Die Namen ihrer Verfasser, wie BETZ, DRYDEN, PAULI..., 
um nur einige wenige zu nennen, sprechen fiir sich. Nattirlich tiberwiegen Themen 
tiber Str6mungsmaschinen und gasdynamische Probleme, die ja auch die Schwer- 
punkte von ACKERETs eigenen Forschungen bilden. Aber auch jiingste Forschungs- 
bereiche wie Raketentechnik, magnetodynamische Stro6mung und Raumfahrt kommen 
zu Wort. 

So gibt der Sammelband nicht nur einen tiberzeugenden Beweis fiir das hohe 
wissenschaftliche Ansehen des Jubilars und seine Verbundenheit mit der inter- 
nationalen Forschung, sondern gleichzeitig einen kulturell interessanten Querschnitt 
durch den Stand der heutigen Luftfahrtforschung und ihre reprasentativen Vertreter. 

IRENE SANGER-BREDT, Stuttgart 


Advances in Astronautical Sciences. Volume 4. (Proceedings of the Fifth Annual 
Meeting of the AAS, November 1958.) Mit zahlreichen Abb., 460 S. New York: 
Plenum Press, Inc.; London: Chapman & Hall, Ltd. 1959. Geb. 80s. 


Sowohl die International Astronautical Federation wie einzelne ihrer Mitglied- 
gesellschaften bemitihen sich, bei Vortragstagungen die leitenden Fachleute der 
Raketentechnik und der Raumfahrt zu Worte kommen zu lassen. Zu den riihrigsten 
Gesellschaften gehért die AAS (American Astronautical Society), deren Tagungen 
regelmaBig mit guten Vortragen bedacht sind. 

Der vorliegende Berichtsband referiert die Vortrage der Novembertagung 1958. 
Es werden folgende Themengruppen behandelt: Erforschung der hohen Atmosphare 
und Riickkehrprobleme; Konstruktion von Raumfahrzeugen; Lenkung und In- 
strumentation; Satellitenmechanik und Raumerforschung; Raketen und Satelliten; 
Umweltverhaltnisse des Menschen im Raum. 

Unter den Vortragenden findet man fiihrende Namen der US-amerikanischen 
Raumfahrtexperten. Die einzelnen Vortrage sind von verschiedener Lange und ver- 
schiedenem Gewicht, wenden aber in ihrer Mehrzahl mathematische Hilfsmittel an. 
Die technische Ausstattung ist zufriedenstellend, der Preis angemessen. Vor allem 
Bibliotheken und alle jene, die auf Vollstandigkeit der astronautischen Literatur Wert 
legen, werden sich sicherlich diesen Band beschaffen. F. Hecut, Wien 
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Vistas in Astronautics. Herausgeber M. ALPERIN, M. STERN, H. Wooster. (Inter- 
national Series of Monographs on Aeronautical Sciences and Space Flight, 
Chairmen T. von KARMAN und H. DryDeEn, Div. VII, Astronautics Division, Vol. 1.) 
Mit 173 Abb., XXI, 330 S. London— New York— Paris—Los Angeles: Pergamon 
Press. 1958. Geb. £ 5.5.0. 


Im Februar 1957 veranstaltete die U.S. Air Force gemeinsam mit Convair Division 
of General Dynamics Corporation ein astronautisches Symposium. Der dariiber 
vorliegende Berichtsband mit 42 wissenschaftlichen Beitragen von hohem Niveau 
ist eines jener Dokumente der astronautischen Vor-Satellitenzeit, aus denen man die 
kommende Entwicklung ersehen konnte und die daher sowohl dem Techniker wie dem 
kiinftigen Geschichtsschreiber der Astronautik als unersetzliches Quellenmaterial 
dienen werden. Unter den Verfassern findet man zahlreiche fiihrende Namen, die 
nicht nur vor dem Symposium, sondern bis in die Gegenwart in der ersten Front der 
Raumfahrtforschung stehen. Behandelt wurden Probleme der Riickkehr und des 
Wiedereintritts von Raumfahrzeugen in die Atmosphare, Beobachtung von Satelliten- 
bahnen und Nachrichtentibermittlung, Hohe Atmosphare und Interplanetarischer 
Raum, Antriebssysteme, Bahnen von Satelliten und Raumfahrzeugen, Raumfahrt- 
medizin. Druck und Abbildungen sind ausgezeichnet. F. Hecut, Wien 


IXth International Astronautical Congress. IX. Internationaler Astronautischer Kon- 
greB. [Xe Congrés International d’Astronautique. Amsterdam 1958. Proceedings - 
Bericht — Comptes rendus. Editorial Board — Herausgegeben von — Comité des 
Rédacteurs W. von Braun, A. Eula, B. FRAEIJS DE VEUBEKE, F. HEcuT, W. B. 
KLEMPERER, J. M. J. Kooy, F. I. Orpway III, E. SANGER, K. SCHUTTE, 
L. I. SEpDov, L. R. SHEPHERD, J. STEMMER. Editor-in-Chief — Schriftleitung - 
Rédacteur en chef F. Hecut. Mit 424 Figuren. I. Teilband: XII, Seite 1— 506, 
II. Teilband: II, Seite 507—970. Wien: Springer-Verlag. 1959. Ganzleinen 
S 1248.—, DM 208.—, sfr. 213.—, $ 49.50, * 17.13.6. Vorzugspreis fiir Mitglieder 
der an die IAF angeschlossenen Gesellschaften und fiir Bezieher der ,,Astronautica 
Acta‘ S 998.40, DM 166.40, sfr. 170.40, $ 39.60, £ 14.3. 


Dieser Doppelband, der die im Rahmen des 1X. Internationalen Astronautischen 
Kongresses in Amsterdam behandelten Referate enthalt, wurde ein stattlicher Rechen- 
schaftsbericht tiber die auf hohem wissenschaftlichem Niveau stehende internationale 
Zusammenarbeit auf astronautischem Gebiet. Nicht weniger als 74 Beitrage enthalten 
die beiden Bande, deren Autoren sich auf die Lander Belgien, Bulgarien, Bundes- 
republik Deutschland, England, Frankreich, Israel, Italien, Niederlande, Osterreich, 
Polen, Schweiz, USA und UdSSR verteilen. Die Teilgebiete umfassen allgemeine 
Astronautik, Raumfahrt- und Astrophysik, Raumfahrttechnik, Raketenantriebe, 
kiinstliche Satelliten und Raumfahrtbiologie und Medizin. Obwohl die Astronautik 
mit allen ihren Disziplinen in rascher Entwicklung begriffen ist und ein oder zwei 
Jahre bereits eine Rolle spielen, haben die in diesen beiden Banden gesammelten Bei- 
trage nicht nur dokumentarischen Wert, sondern sind auch heute noch aktuell. 
Dem Verlag und dem Schriftleiter ist besonders fiir die rasche Herausgabe zu danken. 
Die Beitrage sind in den Originalsprachen abgedruckt, allen ist eine Zusammenfassung 
in englischer, deutscher und franzdsischer Sprache beigegeben. Die Bande stellen ein 
einmaliges Kulturdokument dar. E. DoLEzaL, Wien 


Ballistik. Von HERMANN ATHEN. Zweite durchgesehene und erweiterte Auflage. Mit 
59 Textabb., 258 S. Heidelberg: Quelle und Meyer. 1958. HIn. DM 29.—. 


Obwohl seit dem Erscheinen der 1. Auflage dieses Buches eine groBe Entwicklung 
der Ballistik auf experimentellem Gebiet sichtbar geworden ist, so ist doch bei der 
2. Auflage an dem Grundsatz festgehalten, die theoretischen Grundlagen der Ballistik 
in voller Breite klarzulegen, da die Praxis ein solches umfassendes Fundament nicht 
entbehren kann. Gerade die theoretische Begriffsbildung hat sehr an praktischer 
Bedeutung gewonnen durch die Anwendung moderner Rechenautomaten, wodurch 
man bei der numerischen Integration direkt von den Bewegungsdifferentialgleichungen 
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des betrachteten mechanischen Systems selbst ausgehen kann. Andererseits ist 
das urspriingliche Hauptanliegen der auBeren Ballistik, die Bestimmung der Ge- 
schoBbahn in méglichst geschlossenen mathematischen Ausdriicken, noch immer von 
groBem praktischem Wert: Man soll den Rechenautomat nicht fiir Aufgaben verwenden, 
die ohne mechanische Hilfsmittel in kurzer Zeit gelést werden kénnen. Durch den 
Fortfall der Beschrankungen bei der numerischen Lésung hat sich andererseits der 
Schwerpunkt der theoretischen Betrachtungen auf die Frage der Aufstellung der 
Bewegungsgleichungen verlagert, also der Bestimmung der aerodynamischen Krafte 
und Momente, die auf dem mit Uberschallgeschwindigkeit fliegenden GeschoB an- 
greifen. 

Die vorliegende 2. Auflage ist nach diesen Richtlinien bearbeitet und dadurch eine 
sehr gediegene Einfithrung in die theoretischen Grundlagen der a4uBeren und auch der 
inneren Ballistik geworden. Das Buch setzt keine speziellen  ballistischen Vor- 
kenntnisse voraus. Der Verfasser hat sich die Mtihe gegeben, es dem Leser moglichst 
bequem zu machen. So wurde ein Verzeichnis der wichtigsten mathematischen 
Satze aufgenommen, wobei selbst elementare Dinge, wie komplexe Zahlen, gonio- 
metrische Grundformeln, hyperbolische Funktionen, Grenzbetrachtungen, binomische 
und TayLorsche Reihen, Interpolation, numerische Differentiation und _ Inte- 
gration usw., kurz erwahnt werden. 

Nachdem in der Einleitung das ballistische Problem erédrtert worden ist, wobei 
definiert wird, was man unter ,,Geschiitz‘‘ und ,,GeschoB“‘ zu verstehen hat, werden 
in Kap. I die wirksamen Einfliisse beim GeschoBflug behandelt. Bei der Besprechung 
der Schwerkraft wird direkt das Schwerefeld der Erde, worin sich das GeschoB be- 
wegt, als zentral vorausgesetzt und darauf hingewiesen, daB, wenn man die Bewegung 
des Geschosses betrachtet, in Beziehung auf ein mit der Erde fest verbundenes 
Koordinatensystem noch Zentrifugalkraft und Corioliskraft hinzukommen. Kreisel- 
effekt, Poisson-Effekt und MaGnus-Effekt werden besprochen, sowie die Dichte- 
verteilung der Lufthiille der Erde als Funktion der Hohe. Bei der Erérterung des 
Luftwiderstandes werden die Ahnlichkeitszahlen (NEWToNsche-, Macusche-, 
ReEYNOLDssche- und FroupeEsche-Zahl) erwahnt, die in der Theorie der Modellversuche 
von ausschlaggebender Bedeutung sind. Methoden zur experimentellen Ermittlung 
des Luftwiderstandes durch Flugbahnvermessung und im Windkanal werden mit 
den analytischen Widerstandsgesetzen kurz erwahnt. 

Kap. II handelt tiber die theoretische Ermittlung der Luftkrafte. Darin wird die 
Potentialgleichung der Luftstromung aufgestellt. Bei der Herleitung dieser partiellen 
Differentialgleichung zweiter Ordnung werden alle GroBen zweiter und hoherer Ord- 
nung vernachlassigt, so daB man die in der Aerodynamik bekannte linearisierte Form 
erhalt. Losungen dieser Potentialgleichung und anschlieBend daran eine Naherungs- 
losung fiir schlanke Geschosse werden erértert. 

Kap. III behandelt die Ballistik im luftleeren Raum, zunachst im homogenen 
und dann im zentralen Schwerefeld bei nicht drehender Erde, und _ bei Beriick- 
sichtigung der Erddrehung. 

Kap. IV enthalt einige allgemeine Betrachtungen iiber die Ballistik im luft- 
erfiillten Raum. Die Bewegungsgleichungen der Schwerpunktsbewegung des Ge- 
schosses beim homogenen Schwerefeld werden hergeleitet und die allgemeinen Eigen- 
schaften der Flugbahn im lufterfiillten Raum aufgezeigt. Naherungsformeln fiir die 
Flugbahnelemente werden angegeben. Weiters werden auch Ahnlichkeitsgesetze 
fiir Flugbahnen aus den Differentialgleichungen der Bewegung hergeleitet. 

Kap. V ist der photogrammetrischen Flugbahnvermessung in kurzer theoretischer 
Darstellung gewidmet. Danach werden im Kap. VI die analytischen Methoden zur 
Lésung der ballistischen Differentialgleichungen ausfiihrlich behandelt, wahrend 
im Kap. VII die graphische, numerische und mechanische Lésung der auBerballis- 
tischen Gleichungen erértert wird, wobei unter anderem die Methoden von RUNGE- 
Kutta und ADAMS angefiihrt werden. 

Was die mechanische Integration anbelangt, wird nur einiges von den grund- 
satzlichen Eigenschaften moderner Rechengerate vorgebracht, da eine nahere Be- 
schreibung der neuzeitlichen elektronischen GroBrechenanlagen den Rahmen des 
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Buches weit iiberschreiten wiirde. Es wird betont, daB fiir die Ballistik neben den 
ziffernmaBig arbeitenden Maschinen auch Analogierechner (Stetigrechner) verwendet 
werden kénnen. Kap. VIII behandelt die Stabilisierung des GeschoBfluges, wie Drall- 
stabilisierung und Fliigelstabilisierung. Die Gleichungen der Pendelung des Geschosses 
werden aufgestellt, die Lésung angegeben und die Folgsamkeit und Stabilitat bei 
Drallgeschossen diskutiert. Auch die Eigenschaften von Fliigelgeschossen werden 
betrachtet, ebenso die Verkuppelung der Bewegung des GeschoBschwerpunktes 
und der GeschoBschwingung. 

Kap. IX handelt iiber die St6rungen der Flugbahnen. Zu diesen Stérungen ge- 
horen kleine Abweichungen der Anfangswerte, z. B. des Abgangswinkels und der 
Anfangsgeschwindigkeit, der Lufttemperatur (Luftdichte) usw. Die Anwendung 
der Wahrscheinlichkeitslehre kommt dabei von selbst zur Sprache. 

Im 2. Teil kommt dann die innere Ballistik an die Reihe. Die Grundgleichungen 
(Energie-, Verbrennungs- und Bewegungsgleichung) und Lésungen werden angefiihrt. 

Der letzte Abschnitt des Buches ist der Bomben- und Raketenballistik gewidmet, 
leider aber nur ganz kurz gefaBt. 

Im ganzen kann bemerkt werden, daB es sich hier um eine griindliche, streng 
wissenschaftliche und leicht verstandliche Darstellung der klassischen Ballistik 
in moderner Form handelt, wobei der Nachdruck auf die theoretischen Grundlagen 
gelegt wird. Das Buch kann jedem Leser empfohlen werden, der sich diese Materie 
zu eigen machen will. J. M. J. Kooy, Breda 


Vibration and Impact. Von R. Burton. X, 310 S. Reading, Mass.: Addison- 
Wesley Publishing Company, Inc. 1958. $ 8.50. 


The book should be most useful to senior students on one hand and to project 
engineers on the other hand, whose main interest lies in other directions, but 
who wish to familiarize themselves with dynamic problems without much previous 
experience with them. It mentions a wide variety of problems, yet many of them 
are not treated with the elaboration one would look for in a specialty text book. 


Lexikon der Kern- und Reaktor-Technik. Herausgegeben von K. H. HécKER und 
K. WEIMER. In zwei Banden. Mit 310 Textabb. und zahlreichen Tabellen, 1485 S. 
Stuttgart: Franckh’sche Verlagshandlung. 1959. Geb. DM 125.—. 


Dieses Lexikon enthalt mehr als 3000 Stichwoérter aus Theorie und Praxis der 
Atomwissenschaft mit jeweiliger Angabe des englischen und franzésischen Terminus, 
dariiber hinaus ein englisch-deutsches und ein franzésisch-deutsches Worterverzeichnis, 
Viele Begriffe sind mit ausftihrlicher mathematischer Darstellung versehen. Das 
Verzeichnis geht, wie Stichproben zeigen, sehr weit in die Breite und behandelt 
z. B. auch chemische, biologische und kristallographische Begriffe. Teilweise sind 
Literaturzitate beigefiigt. 

Zweifellos ist den Herausgebern und den vielen einzelnen Sachgebietsbearbeitern, 
die sich zu diesem Lexikon zusammengefunden haben, ein bedeutendes Werk ge- 
lungen, zu dem sie zu begliickwiinschen sind. F. Hecut, Wien 


Behind the Sputniks. A Survey of Soviet Space Science. Von F. J. KRIEGER. 


Mit zahlreichen Textabb., VI, 380 S. Washington, D.C.: Public Affairs Press. 1958. 
Geb. $ 6.00. 


Eine historisch interessante Darstellung der Entwicklung astronautischer Ideen 
in der UdSSR, die jedoch in keiner Weise die Frage beantwortet, wieso die sowjetischen 
Astronomen und Techniker in der Folge die bekannten faszinierenden Erfolge in 
der Verwirklichung der Raumfahrt erringen konnten, zumal es sich hier zum gro6Bten 
Teil um popularwissenschaftliche Arbeiten handelt. Ihre Ubersetzung diirfte kaum 
eine unbedingte Notwendigkeit gewesen sein. Ein einziger Artikel aus der ,, Prawda‘‘ 
bringt einen kurzen Bericht tiber den ersten Sputnik. Von gréBerem Wert ist die 
Literaturzusammenstellung mit 339 Zitaten. F. Hecut, Wien 
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Ballistik. Von R. E. KuTTERER. Dritte, neugestaltete Auflage. Mit 176 Textabb. 
und 21 Tabellen, 304 S. Braunschweig: Friedr. Vieweg und Sohn. 1959. Geb. 


DM 38.—. 


Dieses Buch behandelt in beschranktem Rahmen die 4uBere und innere Ballistik 
und die dabei verwendeten MeBverfahren. Auch eine Zusammenfassung der Ballistik 
der Rakete ist hinzugefiigt. 

Im ersten Teil wird die 4uBere Ballistik behandelt. Die Gescho8bahn im luft- 
leeren Raum wird zunachst in Betracht gezogen, wobei das Schwerefeld als homogen 
vorausgesetzt wird. Weiters wird auch einiges von der kosmischen Ballistik erwahnt, 
wenn also das Schwerefeld als zentral in Rechnung gestellt wird. Hieran reiht sich 
im 2. Abschnitt die GeschoBbahn im lufterfiillten Raum. Das Luftwiderstands- 
gesetz wird ausfiihrlich erértert. Dann werden die Bewegungsgleichungen aufge- 
stellt und die tiblichen Integrationsverfahren besprochen. Auch wird die GeschoB- 
streuung und die Treffwahrscheinlichkeit erwahnt. Im 3. Abschnitt wird das GeschoB 
als starrer Ko6rper behandelt. Die Kreiselbewegung des drehenden Geschosses wird 
nur qualitativ betrachtet. Die Differentialgleichung der Pendelbewegung wird auf- 
gestellt, integriert und eingehend diskutiert, wobei auch die Stabilitat in Betracht 
kommt. In diesem Zusammenhang werden ebenso Methoden zur experimentellen 
Bestimmung aerodynamischer Beiwerte erwahnt. Im 4. Abschnitt werden die meB- 
technischen Probleme der auBeren Ballistik ziemlich ausfiihrlich besprochen. Die 
Messung der Geschwindigkeit des Geschosses in seiner Bahn mit dem Apparat von 
Le BouLenGE, dem Spulenoszillograph, dem Funkenchronograph, dem Kerr-Effekt- 
Chronograph, dem Kondensatorchronograph und mit dem Wellenzahlgerat werden 
beschrieben. Verfahren zur Messung der GeschoB8drehzahl und der Drehzahlabnahme 
wahrend der Flucht werden erlautert, ebenso Methoden zur Ermittlung der Flug- 
bahnelemente. Dabei kommen neben photographischen auch elektronische Methoden 
in Betracht, wobei sowohl der DoppLEeR-Effekt wie auch das Interferometer und das 
Radioteleskop angewendet werden. Weiters werden auch Methoden mit Hilfe des 
Interferenzrefraktors zur Sichtbarmachung von Dichteunterschieden in der Luft 
um das fliegende GeschoB erwahnt. Eine Aufnahme des Strémungsfeldes um ein 
fliegendes S-GeschoB8 mit dem Interferenzrefraktor im monochromatischen Licht 
gibt einen Eindruck der Leistungsfahigkeit dieser modernen MeBtechnik. Auch die 
Anwendung der Photographie und der Kinematographie mit Hilfe des elektrischen 
Funkens und von Réntgenblitzen kommt zur Sprache. Im 5. Abschnitt wird einiges 
aus der Mechanik der Gase dargestellt, soweit diese sich auf die Probleme der Ballistik 
bezieht, wie z. B. der VerdichtungsstoB und seine ballistische Anwendung. Der 
zweite Teil hardelt iiber die innere Ballistik. Zunachst werden im 6. Abschnitt die 
innerballistischen Gleichungen abgeleitet und verschiedene Integrationsverfahren 
(unter anderem von CHARBONNIER und von C. CRANz) erlautert. Im 7. Abschnitt 
werden spezielle Fragen der inneren Ballistik vorgebracht wie die Messung inner- 
ballistischer GréBen: Gasdruckmessungen, Riicklaufmessungen, Messung der Ge- 
schoBbeschleunigung, Messung des GeschoBwiderstandes im Rohr usw. Im 8. Ab- 
schnitt wird anschlieBend daran die mégliche Leistungssteigerung vorhandener 
Waffen diskutiert und auch Sonderwaffen werden betrachtet. Im dritten Teil kommt 
einiges iiber die Rakete in sehr beschranktem Rahmen zur Sprache. 

Zusammenfassend kann von diesem Buch gesagt werden, daB es als eine hervor- 
ragende Einfiihrung in das ganze Gebiet der Ballistik betrachtet werden kann. Aus- 
gezeichnete Bilder und viele Tabellen verdeutlichen den Text weiter. Es ist eine vor- 
ziigliche, kurze, verstandliche, einfache und doch streng wissenschaftliche Darstellung 
der 4uBeren, inneren und experimentellen Ballistik, die jedem empfohlen werden 
kann, der sich rasch auf diesem Gebiete orientieren will. Weiters ist es auch fiir 
Nichtballistiker sehr lesenswert, da die verschiedenen erwahnten MeBverfahren, die 
jetzt in der Ballistik verwendet werden, auch fiir die Untersuchung anderer schnell- 
verlaufender Vorgange gebraucht werden kénnen. Daher wird auch der Physiker 
und der Ingenieur im allgemeinen zu den Interessenten gehoren. 

J. M. J. Kooy, Breda 
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werechnung von Raketentriebwerken. Von H. G. Mesus. Mit 65 Textabb., 120 S. 
Fiissen: C. F. Wintersche Verlagshandlung. 1957. DM 8.20, geb. DM 9.60. 


Nach einer kurzen Darstellung der Raketengeschichte behandelt der Verfasser die 
Arbeitsweise des Raketenantriebes und seine grundsatzliche Berechnung. Es folgen 
Leistungsberechnungen fiir ballistische und gefliigelte Flugkérper, um den EinfluB 
der Triebwerks- und der Zellengr6éBen zu zeigen. 

Der Verfasser kommt dann wieder zu seinem eigentlichen Thema zuriick und gibt 
eine Ubersicht iiber einige der bekannten Treibstoffe, behandelt Foérderverfahren, 
Auslegung der Brennkammer und Treibstoffbehalter und das Betriebsverhalten von 
Triebwerksanlagen; schlieBlich streift er noch die MeBtechnik bei Priifstandsver- 
suchen. 

Das vorliegende Buch vermittelt eine kurzgefaBte Ubersicht tiber die Berechnungs- 
grundlagen der Raketentriebwerke und -flugkérper und eignet sich, so unvollstandig 
es bei dem gewahlten Umfange bleiben muBte, zur ersten Einfiihrung in diese viel- 
gestaltigen Probleme, nicht aber zu Projektarbeiten. Die stiefmiitterliche Behandlung 
der Feststofftriebwerke und die getroffene Beurteilung der Leistungsgrenzen des 
Raketenantriebes deuten darauf hin, daB das Fachschrifttum der Nachkriegszeit 
kaum berticksichtigt wurde. E. ScCHAFER, Stuttgart 





Vou . Chemistry Problems in Jet Propulsion. Von S. S. PENNER. (International Series 
of Monographs on Aeronautical Sciences and Controlled Flight, Chairmen: 
1959 T. von KArMAN und H. DrypEn; Division III: Propulsion Systems Including 
Fuels, Herausgeber E. R. SHARP und A. D. Baxter, Vol. 1.) Mit 47 Textabb., 
XIV, 394 S. London— New York— Paris— Los Angeles: Pergamon Press. 1957. 90s. 
Dieses Werk stellt eine griindliche Bearbeitung chemischer Probleme des Strahl- 
antriebs dar und ist nicht nur fiir Chemiker geschrieben, sondern auch fiir Techniker 
und Ingenieurstudenten verschiedener Nachbargebiete. Dadurch hat es sich in 
seinen Grundlagen auch im “‘Daniel and Florence Guggenheim Jet Propulsion Center, 
California Institute of Technology’’ bewahrt. Demgema8 greift das Buch vielfach 
ziemlich weit auf die wissenschaftlichen Grundlagen zuriick, beispielsweise im ersten 
Abschnitt tiber Atom- und Molekularstrukturen und ebenso im zweiten Abschnitt, 
wo besonders eingehend die Thermodynamik der Verbrennungsvorgange behandelt 
wird. Der dritte Abschnitt befaBt sich mit den chemischen Reaktionen in Str6mungs- 
systemen. Auch hier wird mit der klassischen chemischen Kinetik begonnen und bis 
zu den Beziehungen zwischen Chemie und Aerodynamik fortgeschritten. 
So ist dieses Werk ein interessantes Beispiel eines jener sympathischen ameri- 
kanischen Lehrbiicher, die dem Studierenden zuerst eine solide Basis vermitteln, 
um ihn dann auf ein hdheres Niveau des Wissens zu fiihren. 



















F. Hecut, Wien 










Rakete — Sputnik — Weltraumschiff. Hundert Fragen und hundert Antworten zu 
einem aktuellen Thema. Von R. RoTHMAYER. (Taschenbibliothek, Reihe: Technik 
und Wissenschaft.) Mit 52 Abb., 176 S. Wien: Globus-Verlag. 1958. Brosch. 
6. S 24.—. 

Hier liegt ein ausgezeichnetes Biichlein vor, das in der originellen Art der Be- 
antwortung von 100 Fragen und gut ausgefiihrter Zeichnungen dem Leser klare und 
verstandliche Antworten gibt, die stets den Kern des Problems treffen. Ein Anhang 
bringt die notigsten mathematischen Formeln. Die gefallige Ausstattung im Taschen- 
buchformat und der wohlfeile Preis empfehlen die Anschaffung des Biichleins und 
seine Bentitzung fiir Vortrage und Kurse. F. Hecut, Wien 














Entwicklungsstand 1957 der unbemannten Flugkérper, Uberschall-Fluggeriite und 
Raumfahrzeuge. Von E. SANGER. (Mitteilungen aus dem Forschungsinstitut fiir 
Physik der Strahlantriebe: Heft 12.) Mit 1 Textabb., 141 S. Miinchen: Verlag 
R. Oldenbourg. 1957. DM 44.—. 

Gerade weil SANGER diese Publikation im Vorwort als Zusammenfassung einiger 
fragmentarischer Notizen bezeichnet, vermittelt sie einen Einblick in das alle maB- 
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gebenden Aspekte analysierende Geistesleben eines der aktivsten Forscher der Raum- 
fahrttechnik. Seine Auseinandersetzung mit politischen, militarischen, wirtschaftli- 
chen, technischen, wissenschaftlichen, kulturellen, bevélkerungspolitischen und hoheits- 
rechtlichen Problemen der astronautischen Forschung ist nicht nur fiir den Tech- 
niker von Interesse. Diese Schrift sollte jedem Politiker sowie Militaér- und Wirtschafts- 
fiihrer zum standigen Gebrauch in die Aktentasche gelegt werden kénnen. Wenn 
die Raumfahrt — politisch gesehen — vorerst noch als Vorrecht der USA und UdSSR 
analysiert wird, so zeigt SANGER in den wirtschaftlichen Betrachtungen doch, daB 
auch Kleinstaaten absolut in der Lage sind, wertvolle Beitrage zur Gesamtentwick- 
lung zu leisten. Die astronautische Forschung befruchtet derart umfassend alle 
Wissensgebiete, daB gerade wir Europaer gré8te Anstrengungen unternehmen sollten, 
die grundlegende Entwicklung der Hilfswissenschaften und deren Anwendung in 
der Industrie zu férdern und damit der jungen Generation mehr Mut zu vermitteln, 
in der angestammten Heimat zu bleiben, um hier ihr geistiges Potential zu entfalten. 
Auch von dieser Seite aus kann somit die Raumflugentwicklung als Kulturaufgabe 
erblickt werden. 

SANGER nennt seine Darstellungen in mancher Beziehung auch einen Rechen- 
schaftsbericht. Wir taxieren sie auch als Bekenntnis jenes Forschers, der nun wahrend 
iiber drei Jahrzehnten den Ubergang der konventionellen Luftfahrt zur Raumfahrt 
forschungsmaBig begleitet und immer wieder auBerordentlich positiv befruchtet hat. 
Viele seiner einstigen visionaren Voraussagen haben sich mittlerweile erfillt. Es 
ware bestimmt wertvoll, wenn es dem Autor gelange, seine bisherigen, weit ver- 
streuten Verdffentlichungen gewissermaBen in einer Jubilaumsschrift herauszugeben. 
Die in der vorliegenden Abhandlung niedergelegten Gedanken haben ihre Grund- 
lage und Beweiskraft in vielen dieser gegenwartig nicht mehr zuganglichen Arbeiten. 
Ihre Bedeutung kommt erst heute so recht zu Tage, wo sich in der Tat allmahlich 
die ganze Menschheit mit den Konsequenzen des Raumfluges zu befassen hat. 

Im zweiten Teil der vorliegenden Publikation finden sich technische Daten von 
250 Strahltrieb- und Raumfluggeraten. Wenn auch nicht samtliche interessierenden 
Angaben aus militarischen Geheimhaltungsgriinden der Offentlichkeit zuganglich ge- 
macht werden kénnen, so ist doch auch diese Zusammenstellung ein wertvolles Nach- 
schlagewerk fiir den Interessenten. J. STEMMER, Baden (Schweiz) 


Raumfahrt — technische Uberwindung des Krieges. Aktuelle Aspekte der Uberschall- 
Luftfahrt und Raumfahrt. Von E. SANGER. (Rowohlts Deutsche Enzyklopadie, 
Band 59.) 144 S. Hamburg: Rowohlt Taschenbuch-Verlag GmbH. 1959. DM 1.90. 


Der Verfasser, zutiefst tiberzeugter Prophet der Raumfahrt, dessen Name allen 
Astronauten ein fester Begriff ist, greift hier zur Feder, um in seiner pragnanten Art 
das Problem der Raumfahrt in fesselnder Weise von allen Seiten zu beleuchten. 
Man folgt gebannt seinen Ausfiihrungen, wenn man das Biichlein in einem Zug zu 
Ende liest. Unter dem Einflu8 der kiihnen, aber klaren Gedanken des Verfassers 
erlebt man das tiberzeugende Gefiihl, daB die Natur den Menschen als Reprasen- 
tanten des Planeten Erde mit der Raumfahrt eine kosmische Aufgabe gestellt hat, 
der sie sich nicht werden entziehen kénnen. SANGER weist die Wege, wie dieses Ziel 
in vernunftgemaBer Weise ohne blutigen Krieg mit einem Minimum an Opfern er- 
reicht werden kann. Dafiir mu8 man ihm danken. - F. Hecut, Wien 


Space Technology. Herausgegeben von H. S. SEIFERT. Mit 539 Abb., XVI, 1151 S. 
New York: J. Wiley and Sons, Inc.; London: Chapman and Hall, Ltd 1959 
Geb. $ 22.50. 


38 Autoren haben sich hier vereinigt, um ein vorbildliches Werk zu schaffen, das 
eigentlich ein Lehrbuch der Astronautik fiir Universitatsvorlesungen auf Graduierten- 
Ebene ist. Die besten, die in den U.S.A. einen Namen auf diesem Gebiet haben, 
sind unter den Verfassern vertreten. Der Herausgeber selbst ist Visiting Professor an 
der University of California und berichtet im Vorwort tiber den ungewohnlichen Wider- 
hall und Besuch dieser Vorlesungen. Er ist zu dem keineswegs erstaunlichen Erfolg, 
den die Herausgabe dieses Werkes hatte, auch deshalb zu begliickwiinschen, weil es 
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erfahrungsgemaB eine sehr schwierige Aufgabe ist, innerhalb der kurzen Zeit von 
zwei Jahren von so vielen beruflich tiberaus beschaftigten Autoren rechtzeitig alle 
Beitrage zu erhalten; umfaBt doch der langste Beitrag (K. A. EHRICKE) nicht weniger 
als 152 Seiten. 

Es ist aus Raumgriinden unmoglich, hier auf den ungemein reichhaltigen Inhalt 
des Werkes naher einzugehen als durch kurze Aufzahlung der Hauptabschnitte: 
Flugdynamik; Antriebssysteme und Konstruktion; Nachrichtenwesen, Steuerung 
und Kontrolle; menschliche Raumfahrtmedizin; gegenwartige und kiinftige An- 
wendungen der Raumfahrttechnologie (darunter Erforschung der Hohen Atmosphare 
im Rahmen des IGY). Es sei jedoch betont, da®B kaum irgend ein Aspekt der Raum- 
fahrt unbehandelt geblieben ist. 

Dem eindrucksvollen, ausgezeichnet ausgestatteten Werk ist weiteste Verbreitung 
und Ubersetzung in fremde Sprachen zu wiinschen, damit auch in Europa Raum- 
fahrt mdglichst bald ein an den Universitaten und technischen Hochschulen in breitem 
Umfang gelehrtes Fach werde. F. Hecut, Wien 


Smithsonian Contribution to Astrophysics. Vol 2, No. 10. Mit 14 Abb., VII, 159 S. 
Washington, D.C.: Smithsonian Institution. (Superintendent of Documents 
Government Printing Office, Washington 25, D.C.) 1958. $ 1.00. 


Das hier angezeigte Heft ist betitelt: ‘‘Orbital Data and Preliminary Analyses 
of Satellites 1957 Alpha and 1957 Beta’, behandelt also Sputnik I und Sputnik II. 
Die gesammelten Beobachtungen dieser beiden ersten kiinstlichen Erdsatelliten 
wurden vom Stab der Smithsonian Institution unter Leitung von Prof. F. L. WHIPPLE, 
dem man die bekannte Moonwatch-Organisation verdankt, im Rahmen der Auf- 
gaben des Internationalen Geophysikalischen Jahres bearbeitet und in der vorliegen- 
den Verdffentlichung moglichst schnell der wissenschaftlichen Welt mitgeteilt. Diese 
Sammlung wurde Mitte Marz 1958 abgeschlossen und stellt zusammen mit spateren 
Ver6ffentlichungen ein wichtiges historisches Dokument fiir die Auswertung der Be- 
obachtungsdaten der beiden Satelliten dar. F. HecuT, Wien 


Einfiihrung in die Methoden der Programmierung kaufminnischer und wissenschaft- 
licher Probleme fiir elektronische Rechenanlagen. 2. Teil: Automatische Pro- 
grammierung, dargestellt an der Univac-Fac-Tronic. Von B. THURING. 
169 S. Baden-Baden: R. Goller-Verlag. 1958. Geb DM 30.—. 


Der erste Teil dieses Werkes wurde in Astronaut. Acta 4, 112 (1958) besprochen. 
In ihm war die Methode der Programmierung unabhangig von den speziellen Ma- 
schinen-Typen behandelt worden. 

Hierzu mu8 man feststellen, daB es natiirlich soviel Befehls-Schliissel (Codes) 
wie Maschinen-Typen gibt. Dieser technischen Gegebenheit steht auf der anderen 
Seite der immer dringender werdende Wunsch gegeniiber, einen einheitlichen 
Schliissel fiir alle Maschinentypen zu besitzen. Ein Schritt auf diesem Wege 
wird bereits in den mannigfachen Verfahren zur automatischen Programmierung 
getan. Aber erst dann, wenn es moglich sein wird, eine von einer bestimmten Ma- 
schinenart nicht ausfiihrbare Folge von Befehlen durch dieselbe Maschine auto- 
matisch ,,iibersetzen’’ zu lassen, ist der eigentliche voll maschinelle Ablauf ganz 
erreicht. 

Diesem Ziel dient der zweite Teil des Werkes von Prof. THURING, der erfreulich 
schnell auf den ersten gefolgt ist. Das Buch gliedert sich in zwei Kapitel. Im 1. Kapitel 
wird die direkte Programmierung fiir die Univac-Fac-Tronic ausfthrlich be- 
handelt. Hier werden vom Anfang an alle Daten gegeben, die man bei der prak- 
tischen Programmierung wirklich braucht, beginnend mit der Darstellung von Ziffern, 
Buchstaben und Zeichen, der Speicherung, Darstellung, den Operationsbefehlen, ... 
usw. bis zu den fiir die Praxis so wichtigen Operations- und Sortiergeschwindigkeiten. 
Mit Hilfe des Schnelldruckers erfolgt die Wiedergabe des Inhaltes der Magnetbander 
so, daB 10 Zeilen von maximal je 130 Stellen in 1 Sekunde hergestellt werden. Das 
heiBt, in einer Stunde kénnen 36 000 Zeilen gedruckt werden; das entspricht etwa 
einem groBen fiinfbandigen Werk von je 300 Seiten. 
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Im 2. Kapitel des Buches wird das sogenannte ,,GP‘'-Verfahren, heute auch 
,,Flexi-Matic’‘ bezeichnet, besprochen. Dies von den Erfindern A. Hott und 
W. TuRANSKI als Generalized Programming (GP) entwickelte Verfahren stellt unter 
den verschiedenen fiir die UFT entwickelten Programmierungsverfahren das wich- 
tigste dar. Es setzt die fiir die Programmierung auch komplizierter Aufgaben anzu- 
wendende Zeit bereits auf 50% herah. Ohne hier auf die Einzelheiten eingehen zu 
wollen, sei darauf hingewiesen, da8B am SchluB des Kapitels auch einige Beispiele und 
Ausziige aus 28 Planen der GP-Bibliothek fiir die Benutzer der UFT gegeben sind. 
Die gesamte GP-Bibliothek umfaBt bereits tiber 100 GP-Plane, von denen verschiedene 
auch von dem Autor des Buches selbst hergestellt worden sind. 

Obgleich das GP-Verfahren auf die Univac-Fac-Tronic abgestellt bleibt, hat es 
dennoch groBe Bedeutung, weil dieser Typ elektronischer GroB-Rechenanlagen 
in etwa 40 Exemplaren in den USA in Betrieb ist, und auch in Europa im Rechen- 
zentrum ,,Univac-Europa‘‘ in Frankfurt am Main allen europdischen Interessenten 
zuganglich ist. 

DaB diese Anlagen auch geeignet sind, Bahnrechnungen fiir die Raumfahrt aus- 
zufiihren, hat der Verfasser des Buches in einer Arbeit, die in Astronaut. Acta 5, 
241 (1959) erschienen ist, selbst unter Beweis gestellt. K. ScHUTTE, Miinchen 


The Preparation of Programs for an Electronic Digital Computer. Von M. V. WILKEs, 
D. J. WHEELER und St. Gitt. Zweite Auflage. XIV, 238 S. Reading, Massa- 
chusetts: Addison-Wesley Publishing Company, Inc. 1957. Geb. $ 7.50. 


Die zweite Auflage dieses Werkes unterscheidet sich nicht wesentlich von seiner 
ersten (1951); die allzustarke Einschrankung der Darlegungen auf die elektronische 
Rechenanlage EDSAC wurde etwas gemildert, indem ein Kapitel iiber die Pro- 
grammierung anderer Maschinen-Typen eingeschaltet worden ist, wobei vor allem 
auch auf die Dvei-Adressen-Programmierung eingegangen wird. Doch sind dadurch 
die Grundanlage und Methodik des Buches nicht wesentlich geandert: Nach wie vor 
kann es vor allem als ein Lehrbuch der Programmierung der EDSAC angesehen werden. 

Die Ansicht der Verfasser, da8 man in einem Lehrbuch der Programmierung not- 
wendig einen speziellen Maschinentyp — sei er nun tatsachlich vorhanden oder nur 
hypothetisch — behandeln miisse, kann der Referent nicht teilen. Es ist durchaus 
mdoglich, eine reine ,, Logik der Programmierung“’ ohne Beziehung auf eine spezielle 
Maschine und doch mit weitgehender Annaherung an die Praxis zu geben. Von diesem 
Gesichtspunkte aus erscheint die auf die EDSAC abgestellte Darstellungsart als zu 
eng und nicht recht dem allgemein formulierten Titel entsprechend. 

Trotzdem wird natiirlich der Leser groBen Gewinn aus der Lektiire des Buches 
ziehen, wenn es ihm gelingt, von der EDSAC zu abstrahieren und das dahinter stehende 
Allgemeine zu erblicken. B. THUr1NG, Karlsruhe 


Rocket Reviews. The Quarterly Review of Rocket and Astronautics Technology 
Vol. 1A, Number 11. Herausgeber: A. J. ZAEHRINGER. Wyandotte, Mich. 
American Rocket Company. 

Dieses neue Referatenblatt erfiillt wahrhaft ein langst vorhandenes Bediirfnis. 
Rocket Reviews werden ab Marz 1960 vierteljahrlich erscheinen. Sie bringen eine 
kritische Ubersicht tiber die wichtige Entwicklung auf dem Gebiet der Raketen- 
technik und der Astronautik (mit allen ihren Sparten), Buchbesprechungen und 
Bildberichte. Rocket Abstracts hingegen liefern monatlich Literaturzitate in zeitlich 
kurzem Abstand nach deren Erscheinen, wobei in einem oder mehreren Satzen der 
Inhalt der betreffenden Veréffentlichung kurz bezeichnet wird. 

Es unterliegt keinem Zweifel, daB damit den vielen Zehntausenden oder mehr 
auf dem Gebiet der Raketentechnik und Astronautik arbeitenden Forschern und 
Technikern ein wertvollstes Hilfsmittel in die Hand gegeben wird, sich tiber die 
immer zahlreicher werdende Menge der einschlagigen Ver6éffentlichungen rasch einen 
Uberblick zu verschaffen und das Gesuchte leicht zu finden. 

Man mu8 dem Herausgeber und seinen Mitarbeitern fiir dieses mutige Unter- 


nehmen Dank wissen. F. Hecut, Wien 
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Aircraft and Missile Propulsion. Von M. J. Zucrow. Volume IL: The Gas Turbine 
Power Plant, the Turboprop, Turbojet, Ramjet, and Rocket Engines. Mit zahl- 
reichen Textabb., XIV und 636 S. New York: John Wiley & Sons, Inc., London: 
Chapman & Hall, Ltd. 1958. Geb. $ 13.00. 


Der neu erschienene zweite Band der Buchfolge ,,Fiugzeug- und Fernlenkkorper- 
antriebe‘’ behandelt vorwiegend die den Triebwerksingenieur beriihrenden Pro- 
bleme, und zwar die Gasturbine, das Propellerturbinen-Luftstrahltriebwerk, das reine 
Turbinen-Luftstrahltriebwerk, das Staustrahltriebwerk und die Rakete. Die Arbeits- 
prinzipien, Leistungskriterien und die charakteristischen Kreisprozesse aller dieser 
Triebwerksarten werden eingehend beschrieben. Im letzten Abschnitt tiber Raketen- 
triebwerke sind auch einige Raumfahrtprobleme behandelt. 

Der vorliegende zweite, von M. J. Zucrow verfaBte Band ist in folgende fiinf 
Hauptabschnitte aufgegliedert: Analyse der Kreisprozesse von Gasturbinentrieb- 
werken und der idealen Kreisprozesse, Analyse der Gasturbinentriebwerke und der 
Propellerturbine, Turbinenstrahltriebwerk, Staustrahltriebwerk, Raketenstrahlantrieb. 

Zu Beginn eines jeden Kapitels findet man ein ausftihrliches Symbolverzeichnis, 
im Text sind numerische Anwendungsbeispiele eingestreut und am SchluB befindet 
sich ein sehr ausfiihrliches Literaturverzeichnis. Der Anhang enthalt eine Sammlung 
von Studienaufgaben, ferner zahlreiche thermo-chemische Zahlentafeln, in die auch 
einige exotische Treibstoffe aufgenommen sind, und am Ende ein neun Seiten um- 
fassendes Autoren- und Schlagworterverzeichnis. 

Das Buch ist vorbildlich in seiner Aufmachung und vermittelt in einheitlicher Dar- 
stellung eine prazise, griindliche und ausfiihrliche Behandlung der heutigen Antriebe 
fiir Flugzeuge und Flugk6rper. Es ist fiir den Studierenden gleichermaBen von 
Nutzen wie fiir den in der Praxis arbeitenden Ingenieur, zumal in Europa in ahn- 
lichem Umfang und in der hier durchgefiihrten umfassenden Art nichts Gleichwertiges 
vorhanden ist. B. EcKERT, Stuttgart 


Berichtigungen 


KRreEjJci-GraF, K.: Der Bau der Mondoberflache im Vergleich mit der Erde. 
Astronaut. Acta 5, Fasc. 3—4, 163 (1959). 

S. 180, Zeile 10 von unten: Nach G. SCHRUTKA-RECHTENSTAMM und J. Hop- 
MANN, Sitzber. Osterr. Akad. Wiss. II 167, 283—290, 1958 (vgl. daselbst S. 71— 123) 
liegen die Maria im Durchschnitt 1 bis 2 km tiefer als die Terrae (S. 287). Der Mond 
ist innerhalb der MeBgenauigkeit eine Kugel (S. 286). 

S. 209, Zeile 16 von oben lies: BaCl, statt: Ba, Cl. 

S. 210, Zeile 20 von oben, und S. 215, Zeile 10 von oben: Die maschinelle Aus- 
rechnung ergab fiir die Sublimationstemperatur von Eis auf dem Mond bei 10~* at: 
110° K, d.i. etwa —160°C, gegen 120° K ~ — 150°C, wie in der Arbeit tiberschlag- 
maBig angegeben wurde. Da die Kurve aber nur mit hohen Werten bis T°€ 
belegt ist, diirfte die Extrapolation so unsicher sein, daB der Unterschied nicht von 
Bedeutung ist. 

S. 216: Die Absatze 5 und 6 (,,Fiir die Frage‘ bis ,,erleichtern diirften‘‘) gehoren 
an das Ende von Kapitel IV 1. 
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